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Resumen 
 
 
El presente documento tiene como finalidad la realización de la primera fase 
del desarrollo de una plataforma UAV de ala fija con capacidad de despegue 
y aterrizaje vertical, dentro del proyecto ALERTMAV, de HEMAV S.L. 
 
El proyecto ALERTMAV se inició con el objetivo de conseguir desarrollar un 
sistema de alerta temprana basado en tecnología dron de configuración 
variable para Planes de Emergencia en presas y balsas que pueda dar en 
futuras evoluciones otros tipos de servicios a las comunidades de regantes. La 
solución consistiría en sustituir o complementar los sistemas de alerta fijos 
actuales con novedosa tecnología dron de geometría variable para la toma de 
imágenes y novedosos métodos de inteligencia artificial para el tratamiento de 
la información, combinados con un dispositivo pirotécnico para alerta 
inmediata de la emergencia en la estación base y una alerta sonora equipada 
en el propio dron. Como objetivo secundario, estos drones serán capaces de 
dar todo tipo de servicios agronómicos y de vigilancia a las comunidades de 
regantes en las que estén emplazados. 
 
Para ello, HEMAV se planteó el desarrollo de un novedoso sistema dron con 
capacidad de transformación entre dos tipologías de vuelo diferentes, pero a 
la vez necesarias, junto a un sistema de alerta. Inicialmente se realizará un 
trabajo de análisis de diseño y especificaciones, de cara a determinar los 
requerimientos técnicos necesarios para establecer un procedimiento 
adecuado durante una emergencia, tanto para el sistema dron como para la 
mochila de alerta. Es en este punto donde cobra sentido este trabajo de final 
de grado, cuyo objetivo es analizar las posibilidades de esta tecnología y definir 
los pasos a seguir en las siguientes fases del proyecto. 
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Overview 
 
 
The purpose of this document is to carry out the first phase of the development 
of a fixed-wing UAV platform with vertical take-off and landing capability, within 
the ALERTMAV project, of HEMAV S.L. 
 
The ALERTMAV project was initiated with the objective of developing an early 
warning system based on drone technology of variable configuration for 
Emergency Plans in dams and reservoirs that could give future types of 
services to the irrigation communities. The solution would be to replace or 
complement the current fixed warning systems with innovative drone 
technology of variable geometry for the taking of images and novel methods of 
artificial intelligence for the treatment of information, combined with a 
pyrotechnic device for immediate warning of emergency in the base station and 
an audio alert equipped in the drone itself. As a secondary objective, these 
drones will be able to provide all kinds of agronomic services and surveillance 
to the irrigation communities in which they are located. 
 
For this, HEMAV considered the development of a new drone system with the 
capacity to transform between two different types of flight, both necessary, 
together with an alert system. Initially, a design analysis and specifications work 
will be carried out, in order to determine the technical requirements necessary 
to establish an adequate procedure during an emergency, both for the drone 
system and for the alert backpack. It is at this point that this end-of-degree 
project makes sense, the objective of which is to analyse the possibilities of this 
technology and define the steps to follow in the next phases of the project. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  
 
 
ÍNDICE 
 
INTRODUCCIÓN ................................................................................................... 1 
CAPÍTULO 1. PROBLEMÁTICA Y OBJETIVOS DEL PROYECTO .................. 3 
1.1. Problema a resolver ........................................................................................................... 3 
1.2. Estado del arte .................................................................................................................... 4 
1.3. Objetivos ALERTMAV ........................................................................................................ 5 
1.4. Objetivos personales ......................................................................................................... 7 
CAPÍTULO 2. COMPONENTES DE UN UAV ..................................................... 8 
2.1. Estructura ............................................................................................................................ 8 
2.2. Motores, hélices y ESC .................................................................................................... 10 
2.2.1. Motores .................................................................................................................. 10 
2.2.2. Hélices ................................................................................................................... 10 
2.2.3. ESC ....................................................................................................................... 11 
2.3. Batería ............................................................................................................................... 11 
2.4. Controladora de vuelo ..................................................................................................... 12 
2.5. Telemetría .......................................................................................................................... 13 
2.6. Receptor de radio ............................................................................................................. 13 
CAPÍTULO 3. ANÁLISIS SOLUCIONES EXISTENTES PARA DRONES DE 
ALA FIJA VTOL .................................................................................................. 14 
3.1. Introducción ...................................................................................................................... 14 
3.2. Parámetros de diseño ...................................................................................................... 14 
3.3. Definición de vuelo tipo ................................................................................................... 16 
3.4. Tabla de decisión ............................................................................................................. 16 
3.4.1. Baremos ................................................................................................................ 17 
3.4.2. Introducción de datos y asignación de pesos ....................................................... 18 
3.4.3. Escalado de datos ................................................................................................. 19 
3.4.4. Resultado final ....................................................................................................... 21 
3.5. Especificaciones funcionales modelo escogido .......................................................... 23 
CAPÍTULO 4. MODELIZACIÓN DEL DRON..................................................... 26 
4.1. Introducción ...................................................................................................................... 26 
4.2. Afectación Reynolds a un UAV ....................................................................................... 26 
4.3. Pasos a seguir para analizar una geometría alar.......................................................... 27 
4.4. Obtención del perfil alar .................................................................................................. 28 
4.4.1. Comparativa perfiles alares .................................................................................. 29 
4.4.2. Elección perfil alar ................................................................................................. 30 
4.4.3. Análisis geometría alar con el perfil obtenido ....................................................... 32 
CAPÍTULO 5. ESTUDIO MODIFICACIÓN DEL DRON PARA AUMENTO DE 
CARGA DE PAGO .............................................................................................. 36 
5.1. Introducción ...................................................................................................................... 36 
5.2. Análisis planta motora actual ......................................................................................... 36 
5.3. Estimación peso del dron................................................................................................ 37 
5.4. Cálculo dimensiones de la nueva ala............................................................................. 39 
5.5. Análisis estructural .......................................................................................................... 42 
5.5.1. Modo avión ............................................................................................................ 44 
5.5.2. Modo multirrotor .................................................................................................... 47 
5.6. Estudio nueva planta motora .......................................................................................... 48 
5.6.1. Batería ................................................................................................................... 48 
5.6.2. Hélices ................................................................................................................... 50 
5.6.3. Resultados............................................................................................................. 51 
5.7. Estudio autonomía ........................................................................................................... 59 
CAPÍTULO 6. PRUEBAS DE VUELO ............................................................... 61 
6.1. Introducción ...................................................................................................................... 61 
6.2. Análisis previo .................................................................................................................. 61 
6.2.1. Modos de vuelo ..................................................................................................... 61 
6.2.2. Actuaciones en vuelo ............................................................................................ 62 
6.2.3. Misiones autónomas en un QuadPlane ................................................................ 64 
6.2.4. SITL ....................................................................................................................... 64 
6.3. Configuración inicial ........................................................................................................ 65 
6.4. Pruebas de vuelo .............................................................................................................. 66 
6.4.1. Prueba de vuelo 1 ................................................................................................. 66 
6.4.2. Prueba de vuelo 2 ................................................................................................. 73 
6.4.3. Prueba de consumo .............................................................................................. 80 
CAPÍTULO 7. CONCLUSIONES ........................................................................ 84 
7.1. Conclusiones del trabajo................................................................................................. 84 
7.2. Líneas de trabajo futuras................................................................................................. 85 
7.3. Planificación ..................................................................................................................... 85 
REFERENCIAS BIBLIOGRÁFICAS .................................................................. 87 
 
 
ANEXO 1. DATASHEET MOTORES NIMBUS ................................................. 89 
ANEXO 2. RESULTADOS ECALC .................................................................... 91 
ANEXO 3.  PARÁMETROS DE VUELO NOMBRADOS .................................. 93 
ANEXO 4. DISEÑO MISIÓN AUTÓNOMA ........................................................ 95 
ANEXO 5. PROBLEMAS RECIBIMIENTO DRON ............................................ 97 
ANEXO 6. DISEÑOS CAD DESCARTADOS .................................................. 101 
ANEXO 7. INSTRUMENTOS DE MEDICIÓN .................................................. 103 
 
 
ÍNDICE DE FIGURAS 
 
 
Fig 1.1. Funcionamiento sistema de alerta temprana .......................................... 3 
Fig 1.2. Esquema de funcionamiento objetivo ..................................................... 4 
Fig 1.3. Zona de actuación del dron ..................................................................... 5 
Fig 2.1. Tipos de multirrotor y sus distintas configuraciones ............................... 8 
Fig 2.2. UAV de ala fija .......................................................................................... 9 
Fig 2.3. Dos tipos de UAV híbridos ....................................................................... 9 
Fig 2.4. Efectos del aumento del paso de una hélice ........................................ 11 
Fig 2.5. Controladora de vuelo ............................................................................ 13 
Fig 3.1. Influencia del espesor del ala en la separación de la capa límite ........ 14 
Fig 3.2. Parámetros de geometria alar y de un perfil alar .................................. 15 
Fig 3.3. Wingcopter 178 ...................................................................................... 22 
Fig 3.4. Foxtech Nimbus 1800 VTOL ................................................................. 22 
Fig 3.5. GL VTOL ................................................................................................ 23 
Fig 3.6. Servos para el cambio de morfología .................................................... 23 
Fig 3.7. Conexiones Pixhawk 2 ........................................................................... 24 
Fig 4.1. Fuerzas que intervienen sobre la aeronave en vuelo equilibrado ........ 29 
Fig 4.2. NACA 5413 y NACA 8013 ..................................................................... 30 
Fig 4.3. Interpolación perfil NACA 5413 y NACA 8013 ...................................... 30 
Fig 4.4. Perfiles a estudiar .................................................................................. 30 
Fig 4.5. Curvas características 𝑪𝑳 − 𝜶 para los diferentes perfiles ................... 31 
Fig 4.6. Región de interés a analizar .................................................................. 31 
Fig 4.7. Curva 𝑪𝑳 − 𝜶 perfil obtenido .................................................................. 32 
Fig 4.8. Curva 𝑪𝑳 − 𝑪𝑫 perfil obtenido ............................................................... 33 
Fig 4.9. Curva 𝑪𝑳/𝑪𝑫 – 𝜶 perfil obtenido ............................................................ 33 
Fig 4.10. Distribución 𝑪𝑷 del perfil obtenido ....................................................... 34 
Fig 4.11. Diferencia de presiones extradós y drag generado ............................ 34 
Fig 4.12. Streamlines, downwash y distribución de lift....................................... 35 
Fig 5.1 Curva 𝑪𝑳 − 𝜶 nueva ala .......................................................................... 40 
Fig 5.2. Curva 𝑪𝑳/𝑪𝑫 – 𝜶 nueva ala ................................................................... 40 
Fig 5.3. Curva 𝑪𝑳 − 𝑪𝑫 nueva ala ...................................................................... 41 
Fig 5.4. Distribución 𝑪𝑷 nueva ala ...................................................................... 41 
Fig 5.5. Drag y coeficiente de presión en extradós ............................................ 42 
Fig 5.6. Fuerzas que actúan durante un giro...................................................... 43 
Fig 5.7. Reacciones que sufre el ala en el encaste ........................................... 44 
Fig 5.8. Inercia de un disco ................................................................................. 44 
Fig 5.9. Caso de estudio en modo ala fija .......................................................... 45 
Fig 5.10. Balanceado de celdas y medición resistencia interna ........................ 49 
Fig 5.11. Relación entre dimensiones de la hélice y RPM del motor ................ 54 
Fig 5.12. Resultados obtenidos para una hélice de 13x8 .................................. 55 
Fig 5.13. Resultados obtenidos para una hélice de 14x7 .................................. 56 
Fig 5.14. Introducción de la batería para el estudio ........................................... 57 
Fig 5.15. Parámetros de rendimiento obtenidos para una hélice de 13x8 ........ 57 
Fig 5.16. Parámetros de rendimiento obtenidos para una hélice de 14x7 ........ 58 
Fig 6.1. Calibración con Mission Planner ........................................................... 65 
Fig 6.2. Telemetría usada en las pruebas de vuelo ........................................... 66 
Fig 6.3. Instante inmediatamente anterior y posterior al despegue ................... 68 
 
 
Fig 6.4. Representación en Google Earth de la trayectoria seguida por el dron
 ...................................................................................................................... 69 
Fig 6.5. Gráfica de altura y velocidad respecto el tiempo .................................. 70 
Fig 6.6. Gráfica para observar el empuje del dron en vuelo .............................. 71 
Fig 6.7. Consumo de corriente durante el vuelo ................................................ 71 
Fig 6.8. Airspeed vs groundspeed ...................................................................... 72 
Fig 6.9. Misión planificada vs trayectoria seguida por el dron ........................... 74 
Fig 6.10. Airspeed vs GPS speed para apreciar el viento en los distintos 
segmentos .................................................................................................... 75 
Fig 6.11. Consumo de corriente durante el vuelo .............................................. 76 
Fig 6.12. Lectura de la tensión en cada celda despúes del vuelo ..................... 77 
Fig 6.13. Lectura de tensión obtenida (verde) y estimación de la caída de tensión 
de la bateria en reposo (rojo) ....................................................................... 77 
Fig 6.14. Análisis de las dos transiciones ........................................................... 79 
Fig 6.15. Pasos a seguir para calibrar la PDB.................................................... 80 
Fig 6.16. Preparación del instrumento de medición utilizado ............................ 81 
Fig 6.17. Dron preparado para la realización de la prueba ................................ 82 
Fig 6.18. Panel de Mission Planner con los distintos parámetros a modificar .. 82 
Fig 6.19. Lecturas de tensión y corriente calibradas para condiciones de vuelo
 ...................................................................................................................... 83 
 
 
ÍNDICE DE TABLAS 
 
 
Tabla 3.1. Introducción de los valores para cada modelo ................................. 20 
Tabla 3.2. Valores escalados y ponderados según el peso de la selección ..... 20 
Tabla 3.3. Resultado final tabla de decisión ....................................................... 21 
Tabla 3.4. Especificaciones plataforma escogida .............................................. 24 
Tabla 3.5. Conexiones en la Pixhawk de nuestra plataforma ............................ 25 
Tabla 4.1. Resumen coeficientes aerodinámicos obtenidos ............................. 35 
Tabla 5.1. Desglose peso de un ala ................................................................... 38 
Tabla 5.2. Estimación peso del dron despúes de la mejora .............................. 38 
Tabla 5.3. Resumen resultados aerodinámicos obtenidos ................................ 42 
Tabla 5.4. Ecuaciones para una viga sometida a una carga uniforme ............. 45 
Tabla 5.5. Ecuaciones asociadas a una viga sometida a una carga puntual ... 47 
Tabla 5.6. Características bateria Li-Po y bateria Li-Ion .................................... 50 
Tabla 5.7. Características distintos motores tenidos en cuenta ........................ 52 
Tabla 5.8. Resumen prestaciones de los motores con hélice de 13x8 ............. 53 
Tabla 5.9. Resumen prestaciones de los motores con una hélice de 14x7 ...... 53 
Tabla 6.1. Datos de consumo obtenidos a partir de la velocidad con viento en 
contra ............................................................................................................ 78 
Tabla 6.2. Datos de consumo obtenidos a partir de la velocidad con viento a favor
 ...................................................................................................................... 78 
Tabla 7.1. Diagrama de Gantt inicial .................................................................. 86 
Tabla 7.2. Diagrama de Gantt realizado ............................................................. 86 
INTRODUCCIÓN  1 
 
INTRODUCCIÓN 
 
 
Son múltiples las actividades para las que son destinados los UAV. En este caso, 
se ha planteado la necesidad de integrar estas aeronaves en sistemas de alerta 
en emergencias. A partir de aquí surge el proyecto ALERTMAV, desarrollado por 
HEMAV S.L., cuyo objetivo principal se basa principalmente en el desarrollo de 
un nuevo tipo de sistema de alerta temprana integrado en una novedosa 
plataforma dron de configuración variable, dentro de los denominados Planes de 
Emergencia de presas y balsas [1]. En este sentido, se trata de una mejora 
significativa que permitirá minimizar las consecuencias derivadas de una rotura 
en una presa o una balsa, evitando la improvisación, la descoordinación y la falta 
de previsión. 
 
El proyecto ALERTMAV se ha dividido en 3 partes claramente diferenciadas: el 
desarrollo de la plataforma dron de configuración variable que deberá portar la 
mochila de alerta, el diseño de un sistema de telemetría capaz de transmitir vídeo 
en tiempo real a grandes distancias y el desarrollo de la estación de carga 
autónoma del dron, que a la vez hará de estación base. 
 
Este trabajo de final de grado se engloba dentro del apartado de desarrollo de la 
plataforma, concretamente centrándose en la obtención de una primera 
aproximación a escala del prototipo final, realizando un exhaustivo análisis de la 
tecnología a desarrollar y examinando sus limitaciones. 
 
De esta manera, el proyecto se ha dividido en 7 capítulos: 
 
En el capítulo 1 se describen las motivaciones del proyecto y el porqué de su 
existencia, a la vez de los objetivos planteados en esta parte del proyecto 
ALERTMAV y los propios de este trabajo de final de grado. 
 
En el capítulo 2 se describen las diferentes partes que componen un UAV, con 
el fin de poder desarrollar el trabajo sin necesidad de generar dudas acerca de 
este tema y servir de apoyo en los diferentes estudios. 
 
En el capítulo 3 se realiza un análisis de mercado que tiene como finalidad 
explorar las diversas soluciones existentes, a fin de poder compararlas y obtener 
cuál es la solución que más se adecúa a nuestros requisitos en esta primera fase 
del proyecto ALERTMAV. 
 
En el capítulo 4 se realiza una modelización de la aerodinámica del dron 
adquirido, con el fin de poder analizar sus posibilidades de mejora en cuanto a 
prestaciones, entendiéndose estas como la capacidad de portar carga de pago 
y cumplir con los requisitos de autonomía. 
 
En el capítulo 5 se realiza un estudio sobre cuáles serían las principales 
modificaciones necesarias para escalar esta plataforma a una superior carga de 
pago, a fin de explorar la viabilidad de seguir desarrollando esta plataforma para 
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futuras fases del proyecto o si existe la necesidad de continuar el desarrollo de 
las siguientes fases con otro tipo de plataforma. 
 
En el capítulo 6 se muestran las pruebas realizadas sobre la plataforma en la 
primera fase del proyecto ALERTMAV, junto con su desarrollo y posterior 
análisis. También se incluye la puesta a punto inicial de la plataforma, con el fin 
de poder realizar las pruebas con seguridad. 
 
Finalmente, en el capítulo 7 se muestran las conclusiones obtenidas a partir de 
este trabajo final de grado, junto con las líneas de trabajo a desarrollar en las 
futuras fases del proyecto y la planificación del mismo. 
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CAPÍTULO 1. PROBLEMÁTICA Y OBJETIVOS DEL 
PROYECTO 
 
1.1. Problema a resolver 
 
Una presa o balsa se construye para satisfacer una necesidad vital, la necesidad 
de disponer de la cantidad y calidad de agua necesaria en un preciso instante. 
De igual forma se construyen puentes para poder cruzar ríos y poder circular 
independientemente del caudal que disponga. Ambas pueden romperse y ser la 
causa de daños materiales y de la pérdida de vidas humanas. 
 
Los Planes de Emergencia para embalses se introducen con la "Directriz Básica 
de Planificación de Protección Civil" ante el riesgo de inundaciones, aprobada 
por acuerdo al consejo de ministros el 9 de diciembre de 1994 y publicada en el 
BOE el 14 de febrero de 1995. En la modificación del Reglamento de Dominio 
Público Hidráulico, aprobada por real decreto, se incluyen expresamente las 
balsas en el ámbito de aplicación, siendo por tanto necesaria la redacción de los 
Planes de Emergencia para aquellas clasificadas en categorías A o B, ante los 
daños potenciales que pueden causar. 
 
Una vez aprobados los Planes de Emergencia, su aplicación necesita de una 
sala de emergencia, el desarrollo de un sistema de comunicaciones desde la 
sala con todos los organismos implicados en la gestión de la emergencia y la 
colocación en lugares estratégicos de sistemas de alerta a la población. 
 
El funcionamiento básico de un sistema de alerta temprana (Fig 1.1) se basa en 
la obtención de datos, la evaluación de los mismos y el consecuente protocolo 
de actuación.  
 
 
 
Fig 1.1. Funcionamiento sistema de alerta temprana  
 
 
La idea es que con su puesta en marcha se minimicen las consecuencias 
derivadas de la ruptura en una presa o balsa donde exista una gran cantidad de 
agua acumulada, evitando la improvisación, la descoordinación y la falta de 
previsión. 
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En España se conocen casos de roturas o fugas en embalses, como los casos 
de la rotura de la presa de Tous en 1982, que causó la muerte a 25 personas y 
causó unos 300 millones de euros en daños materiales; la ruptura del pantano 
de Puentes el 1802, que causó 608 muertos; o la rotura de la presa de Vega de 
Tera al 1959, que arrasó el pueblo de Ribadelago, causando la muerte a 144 de 
sus habitantes. 
 
A nivel internacional se pueden encontrar casos como los de la presa de Bento 
Rodrigues, en 2015 en Brasil, con 24 muertos y 800 personas desplazadas; la 
presa de Val di Staver, 1985 en Italia, con 268 muertos; la presa de Laurel Run 
Dam, en EEUU, que causó 40 muertos en 1977. El caso más grave es el de la 
presa de Banqiao and ShimantanDams, en la localidad de Zhumadian (China), 
que en 1975 causó 171.000 muertos y 11 millones de personas desplazadas. 
 
1.2. Estado del arte 
 
Este proyecto surge de la necesidad de implantar unos Planes de Emergencia 
mediante los que se reduzca los daños en caso de colapso de una presa o una 
balsa e incluso poder llegar a evitar la pérdida de vidas humanas. Esto se quiere 
conseguir mediante el aviso urgente en puntos importantes como carreteras, 
ferrocarriles y núcleos habitados. 
 
Hasta ahora, en los planes de emergencia se contemplaban zonas de alerta 
acústica, donde se instalaban sirenas que actuarían una vez el jefe de 
emergencia diera la orden. La instalación de esta red de sirenas, además de 
suponer un gran coste de instalación y de mantenimiento y tener riesgo de robo, 
resulta no ser una solución eficaz ya que las sirenas pueden no ser escuchadas 
desde ciertos lugares, ya sea por fallo del equipo o por condiciones 
meteorológicas adversas. 
 
Con la realización de este proyecto se conseguirá obtener una tecnología 
pionera en la activación de alertas en balsas y presas (Fig 1.2), mediante un 
sistema de alerta rápida basado en tecnología dron de configuración variable, 
entendiendo como dron de configuración variable un dron capaz de realizar un 
vuelo tanto en configuración de ala fija como en configuración de multirrotor. 
 
 
 
Fig 1.2. Esquema de funcionamiento objetivo 
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Por estos motivos es deseable disponer de soluciones más efectivas y eficientes 
para combatir esta problemática, que afecta a buena parte del territorio nacional. 
 
Actualmente, las soluciones existentes se basan en la colocación de sistemas 
fijos de alerta, como es el caso de la presa de Iskar (Bulgaria), donde podemos 
encontrar un centro de control acompañado de un sistema con 4 sirenas Gibon 
situadas estratégicamente, que pueden emitir una señal en un área de entre 1,2 
y 2 Km. La comunicación entre el centro de control y las sirenas se realiza 
mediante una radio analógica. 
 
1.3. Objetivos ALERTMAV 
 
El objetivo general de este proyecto es desarrollar un sistema de alerta temprana 
basado en la tecnología dron de configuración variable para Planes de 
Emergencia en presas y balsas. 
 
La solución consiste en sustituir o complementar los sistemas de alerta fijas 
actuales, obteniendo un mayor radio de actuación (Fig 1.3), por una tecnología 
dron innovadora para la captura de imágenes y métodos de inteligencia artificial 
para el tratamiento de la información, combinados con un dispositivo pirotécnico 
para la alerta inmediata de la emergencia y una alerta sonora integrada en el 
propio dron. 
 
 
 
Fig 1.3. Zona de actuación del dron 
 
 
De esta manera, los objetivos impuestos por HEMAV en este proyecto son los 
siguientes: 
 
- Ofrecer a los gestores de presas y balsas un sistema económico y versátil 
para la inspección y alerta temprana, así como para la gestión de 
catástrofes y aumentar el rango de actuación de los sistemas de 
inspección y de los centros de emergencia hallados en estas.  
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- Lanzar al mercado drones equipados con sirenas de alta potencia que 
permitan apoyar eficazmente a los planes de emergencia nacionales.  
 
- Ofrecer eficientes drones de al afija y cambio de morfología para servicios 
avanzados de inspección en los servicios ofrecidos por la empresa.  
 
- Aumentar el rango de actuación de los sistemas de inspección y de los 
centros de emergencia de balsas y presas.  
 
- Aumentar la calidad y la flexibilidad de la toma de datos para la 
actualización de las zonas inundables. 
 
- Aumentar el nivel de seguridad de toda persona relacionada o expuesta 
a las balsas o presas. 
 
- Explotar un nuevo nicho de mercado gracias a una innovadora tecnología 
para la inspección de infraestructura crítica. 
 
- Realizar el desarrollo de todos los puntos identificados teniendo presente 
la legislación vigente y las evoluciones previstas en la misma para 
asegurar la salida al mercado civil de la solución generada. 
 
- Ampliar la cartera de clientes y ofrecer nuevos servicios por parte de la 
empresa. 
 
Para ello, será necesario acometer los siguientes objetivos operativos: 
 
- Diseño y desarrollo de una novedosa plataforma dron convertible 
(despegue y aterrizaje vertical y configuración de ala fija) que presenta un 
diseño único y eficiente que le permite adaptarse a cualquier necesidad 
para aplicaciones en topografía, inspección de infraestructuras, vigilancia, 
etc., con una carga de pago que alcanza 3-5 kg y una autonomía 
combinada con una metodología de operación capaz de cubrir toda el 
área inundable en el tiempo determinado en el plan de emergencias. 
Estimaciones iniciales predicen un vuelo necesario de unos 120 minutos. 
 
- Desarrollo del sistema de navegación capaz de guiar a la plataforma en 
la realización de las inspecciones con el máximo grado de automatización. 
 
- Desarrollo de una solución integrada capaz de recoger todos los datos 
necesarios para el procesado de las imágenes y para la interpretación de 
las alertas de manera automática. 
 
- Integración de la mochila de alerta en el dron de inspección. 
 
- Realizar la integración operativa de todos los elementos en el dron y 
validar su funcionamiento conjunto. 
 
- Implementación del sistema en planta piloto. Testeo de funcionamiento en 
simulacro real. 
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- Ampliar los conocimientos y la experiencia del personal de HEMAV. 
 
- Expandir los servicios que la empresa ofrece a sus clientes y captar 
nuevos clientes. 
 
1.4. Objetivos personales 
 
Debido a la gran magnitud que presenta este proyecto, es necesario definir los 
objetivos particulares de este trabajo final de grado de manera diferenciada de 
los objetivos generales del proyecto. 
 
En particular, los objetivos que se plantean en este trabajo de final de grado 
corresponden a la realización de la fase inicial de la parte correspondiente al 
desarrollo de la plataforma dron. De esta manera, el objetivo principal de este 
trabajo es determinar qué plataforma se necesita para analizar un dron de ala 
fija VTOL de tipo convertible y poder probar esta tecnología, juntamente con un 
estudio de análisis y mejora de la plataforma para analizar y determinar la 
viabilidad de continuar trabajando en las futuras fases del proyecto con este 
primer prototipo, o la necesidad de realizar otro de mayores dimensiones. 
 
Desde un punto de vista más personal, mi principal objetivo es aprovechar la 
oportunidad de trabajar en un proyecto dentro de una empresa como HEMAV 
con la intención de aprender el máximo posible gracias a los medios y recursos 
que me han sido facilitados. Puesto que mi experiencia en el mundo de los 
drones es nula, el primer y gran desafío es conseguir un nivel de conocimiento 
tal que me permita trabajar de manera cotidiana con este tipo de aeronaves.
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CAPÍTULO 2. COMPONENTES DE UN UAV 
 
Un UAV (Unmaned Aerial Vehicle), como sus siglas indican, es un vehículo aéreo 
no tripulado, es decir, una aeronave que vuela sin un piloto a bordo. Estas 
aeronaves puedes estar operadas por un piloto mediante control remoto, o bien 
pueden ser operadas de manera completamente autónoma. 
 
El objetivo de este apartado es hacer una breve introducción a conocer qué es 
un UAV, explicando básicamente cuáles son los componentes que lo forman y 
cuáles son las funciones de cada uno de estos. 
 
2.1. Estructura 
 
La estructura de un UAV nos define su tipología. Esto nos permite distinguirlos 
en 3 grandes grupos: multirrotores, ala fija e híbridos:  
 
Los multirrotores son aquellos UAV que están impulsados y sustentados por dos 
o más hélices rotatorias. El control de la aeronave se realiza mediante la 
variación de las velocidades de giro de los distintos motores. Se clasifican en 
función del número de hélices de las que disponemos y, los más habituales, son: 
3 (tricopter), 4 (quadcopter), 6 (hexacopter) i 8 (octacopter). Cada uno de estos 
tipos los podemos encontrar en distintas configuraciones (Fig 2.1). La principal 
ventaja es que son capaces de operar en espacios muy reducidos, pero a costa 
de un consumo más elevado y, como consecuencia, una menor autonomía. 
 
 
 
Fig 2.1. Tipos de multirrotor y sus distintas configuraciones 
 
Los UAV de ala fija (Fig 2.2) son aquellos impulsados por uno o varios motores, 
pero son sustentados gracias a sus alas y su comportamiento en vuelo es 
controlado mediante superficies aerodinámicas. A diferencia de los mulirrotores, 
necesitan mucho más espacio para aterrizar y despegar y sus mayores 
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velocidades de vuelo los hacen apropiados para misiones que requieren de 
menos precisión. A cambio ofrecen un menor consumo y son capaces de 
recorrer grandes distancias. 
 
 
 
Fig 2.2. UAV de ala fija 
 
Los UAV híbridos (Fig 2.3) son aquellos drones con la estructura de un ala fija 
capaz de operar como un multirrotor y, a su vez, son los que más nos interesan 
en este proyecto, puesto que la solución del proyecto ALERTMAV debe ser 
encontrar una plataforma de este tipo que reúna todos los requisitos 
establecidos.  
 
Este tipo de UAV se puede dividir en dos grandes grupos: convertibles y 
QuadPlanes convencionales. Los convertibles son aquellos que disponen de uno 
o más motores acompañados de un servo que permite la rotación de éstos para 
modificar la naturaleza del vuelo. Los QuadPlanes convencionales son aquellos 
que disponen de motores dedicados al vuelo como multirrotor y motores 
dedicados a impulsar la aeronave en modo ala fija, sin que en ningún caso los 
motores roten para cambiar la orientación del empuje generado. 
 
 
 
Fig 2.3. Dos tipos de UAV híbridos 
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2.2. Motores, hélices y ESC 
 
Los motores de un UAV son el elemento encargado de trasformar energía 
eléctrica en el movimiento rotatorio que hace girar las hélices y poder generar el 
empuje necesario. Para ello, necesitamos un elemento que acompañe al motor 
y que se encargue de controlar la velocidad de giro del motor, que se denomina 
variador, o también conocido como ESC (Electronic Speed Controller).  
2.2.1. Motores 
 
Los motores que encontramos en un dron son motores sin escobillas, conocidos 
como brushless. Los motores brushless son más económicos, pesan menos y 
requieren menos mantenimiento que los motores con escobillas.  
 
Por otra parte, encontramos motores de tipo inrunner o outrunner.  En los 
motores de tipo outrunner, el bobinado está en el eje y los imanes pegados a la 
carcasa. El hecho de tener los imanes más alejados del eje, provoca que el peso 
de la carcasa actúe como un volante de inercia, hecho que les permite girar 
hélices más grandes y por lo general producen menos rpm que los de tipo 
inrunner, los cuales tienen los imanes en el eje. Los inrunners giran a más rpm 
generando un torque inferior, hecho que los hace menos eficientes y menos 
potentes. 
 
2.2.2. Hélices 
 
La hélice es el elemento encargado de generar el empuje disponible para poder 
vencer la resistencia aerodinámica y conseguir movimiento en el dron a partir de 
la energía que recibe del motor. Las características básicas que definen una 
hélice son el diámetro y el paso (inclinación de la hélice). 
 
El diámetro de la hélice nos ayuda a controlar qué cantidad de aire queremos 
desplazar: a medida que el diámetro aumenta, aumenta la cantidad de aire que 
desplazamos y como consecuencia del empuje generado por la hélice y la 
energía entregada por el motor (aumenta consumo de potencia). 
 
Las hélices con un paso más grande ayudan a aplicar una mayor cantidad de 
movimiento al volumen de aire desplazado (Fig 2.4) y, como consecuencia, 
generar más empuje, a costa de aumentar la posibilidad de crear turbulencias y 
dificultar el control del vuelo (más inestables) y aumentar el consumo de 
potencia. Las hélices con un paso inferior pueden girar más rápido y generar 
cambios de velocidades más rápidamente, debido a que tienen una menor 
inercia pueden generar cambios de revoluciones más rápidamente. 
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Fig 2.4. Efectos del aumento del paso de una hélice 
 
2.2.3. ESC 
 
El variador es el elemento encargado de regular la velocidad de giro del motor y 
se clasifican en función de la intensidad máxima que pueden soportar. Se sitúan 
entre la controladora de vuelo y el motor y suelen variar entre los 15A y los 100A. 
 
También encontramos un elemento denominado BEC (Battery Elimination 
Circuit). Podemos decir que el BEC es básicamente un regulador que recibe 
energía desde la batería, y devuelve un flujo estable de corriente al receptor y 
servos. Puede estar integrado en el propio ESC, proporcionando la energía al 
receptor y también puede ser externo al ESC, conectado a la batería principal, o 
a una secundaria, más ligera, asegurando que, en caso de agotarse la principal, 
el modelo seguirá teniendo capacidad de maniobra gracias a que el receptor y 
los servos seguirán funcionando, aunque el motor esté detenido. Al ser externo 
al ESC, si éste se calentase en exceso, y el circuito de protección anulase su 
funcionamiento, el BEC seguiría a una temperatura normal, por lo que tampoco 
se perdería el control del modelo. 
 
2.3. Batería 
 
Una batería es un acumulador químico de energía y la encargada de suministrar 
la energía necesaria a todos los elementos del dron. Las prestaciones de un 
batería dependen básicamente de la capacidad y la tensión y corriente que es 
capaz de suministrar.  
 
La tensión que es capaz de suministrar una batería depende del número de 
celdas que tengamos conectadas en serie. Cada celda tiene una tensión que 
varía entre 3,7V y 4,2V. Si tenemos 6 celdas conectadas en serie, es decir, una 
batería de tipo 6S, la batería es capaz de suministrar una tensión que varía entre 
22,2V y 25,2V.  
 
La corriente que es capaz de suministrar una batería depende de su velocidad 
de descarga.  Por ejemplo, si tenemos una batería de 4.500 mAh trabajando a 
25C, significa que esta batería es capaz de darnos 112,5A de consumo continuo 
como máximo. 
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En cuanto a los tipos de baterías, podemos encontrar básicamente dos: Li-Ion y 
Li-Po. 
 
Las baterías de Lithium Polymer se caracterizan por tener una velocidad de 
descarga alta, que se traduce en que permiten grandes consumos de corriente. 
Están disponibles en un rango grande de capacidades y número de celdas. 
Tienen una vida útil de hasta 600 ciclos, aunque normalmente suelen estar en 
300 ciclos. La densidad de energía de estas baterías permite autonomías de 
entre 10 y 30 minutos en multicopters y 1 hora en aviones. 
 
Las baterías de Lithium Ion se caracterizan por tener una densidad de energía 
del doble (a veces hasta el 70%) que las Li-Po. Estas baterías son cilíndricas y 
suelen tener una carcasa metálica que hace perder espacio y aumentar el peso, 
pero no es un hecho diferencial. El problema de estas baterías es que tienen una 
velocidad de descarga muy baja (2C), aunque normalmente suelen tener 
protección ante posibles elevadas cargas o descargas, lo que significa que si 
exigimos a las baterías más energía de las que son capaces de dar, simplemente 
no lo harán. Por ejemplo, si volamos en modo multirrotor y queremos hacer una 
gran aceleración, no tendremos potencia disponible para hacerlo. 
 
Otra ventaja de las baterías Li-ion es que tienen vidas útiles de hasta 1000 ciclos. 
 
2.4. Controladora de vuelo 
 
La controladora de vuelo (Fig 2.5) es el cerebro de la aeronave, tiene la función 
de hacer girar los motores de la manera adecuada para poder conseguir el 
movimiento deseado por el piloto o seguir las directrices del programa en vuelo 
automático.  
 
Es un circuito de complejidad variable que dispone de una serie de entradas y 
salidas, y de una serie de sensores incorporados que determinan en tiempo real 
la posición de la aeronave.  
 
La controladora se encarga de procesar tanto la información recibida por los 
sensores como los datos de control para enviar las órdenes adecuadas a los 
motores para un correcto vuelo.  
 
Algunos llevan un simple giroscopio que indica la orientación en el espacio de la 
aeronave, no obstante, la mayoría de las controladoras utilizadas en la actualidad 
incorporan una Unidad de Medición Inercial o IMU (Inertial Measurement Unit), 
que es un dispositivo electrónico capaz de medir y reportar tanto la velocidad de 
la aeronave, así como su orientación y las fuerzas gravitacionales que actúan 
sobre ella.  
 
La controladora de vuelo convierte al multirrotor en una aeronave inteligente.  
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Fig 2.5. Controladora de vuelo 
 
2.5. Telemetría 
 
La telemetría es un radioenlace que sirve de conexión entre una estación de 
tierra y un UAV. Permite la transmisión de datos en tiempo real para mantener 
monitorizada la plataforma, así como permitirnos realizar vuelos de manera 
autónoma. 
 
Estos módulos suelen ser sensibles ante vibraciones y están expuestos a 
interferencias. Su banda de frecuencia de trabajo es limitada a ciertos valores, a 
fin de evitar estas posibles interferencias. 
 
Sus prestaciones suelen ir asociadas al alance del radioenlace. 
 
2.6. Receptor de radio 
 
Para poder controlar manualmente y en tiempo real el comportamiento de un 
UAV, debemos instalar un receptor de radio. Este se comunica con la emisora, 
que es la herramienta que utiliza un piloto para poder controlar el don. 
 
Principalmente es un sistema que se utiliza para la puesta en marcha de la 
aeronave y como control remoto en caso de emergencia, ya que siempre es 
preferible pilotar antes con el piloto automático que con el radiocontrol. 
 
La emisora es el mando de control de la aeronave, que contiene los joysticks 
para controlar el empuje y el movimiento del dron juntamente con una serie de 
palancas para realizar ajustes predeterminados, como el modo de vuelo.
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CAPÍTULO 3. ANÁLISIS SOLUCIONES EXISTENTES 
PARA DRONES DE ALA FIJA VTOL 
 
3.1. Introducción 
 
Como HEMAV no dispone de un dron de tipo ala fija con tecnología VTOL, se ha 
decidido realizar un estudio de mercado para adquirir un dron de estas 
características, con el fin de poder realizar las pruebas iniciales y poder explorar 
los límites de la tecnología a desarrollar. El objetivo es encontrar un dron que 
pueda ser optimizado para aproximarlo al futuro prototipo y sobre el cuál se 
puedan realizar pruebas de integración de subsistemas. El objetivo final de este 
estudio es encontrar una solución a pequeña escala de lo que deberá ser la 
futura plataforma. 
 
Para ello, se ha realizado una búsqueda de diferentes tipos de plataformas 
existentes en el mercado, para posteriormente ponerlas en común en una tabla 
de decisión, a través de la cual obtendremos la solución más adecuada a 
nuestros intereses. 
 
Antes de iniciar la búsqueda, hay que definir cuál será el vuelo tipo para operar 
la aeronave y analizar los parámetros de diseño básicos a tener en cuenta. 
 
3.2. Parámetros de diseño 
 
En primer lugar, analizaremos cuáles son los parámetros de diseño alar [2] 
básicos y sus efectos en las prestaciones en vuelo: 
 
- Leading edge (borde de ataque): las alas diseñadas para operar a 
velocidades bajas tienen un borde de ataque más redondeado. 
 
- Espesor del ala: un mayor espesor genera más drag, pero cambio 
presenta ventajas estructurales. Un ala muy delgada entrará en pérdida 
rápidamente (Fig 3.1). 
 
 
 
 
Fig 3.1. Influencia del espesor del ala en la separación de la capa límite 
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- Camber (curvatura): cuanto mayor sea, más lift generará el ala antes de 
entrar en pérdida y más carga podrá soportar. 
 
- Aspect ratio (envergadura/cuerda): un aspect ratio grande produce el lift 
de manera más eficiente, ya que reduce el drag inducido. Menos aspect 
ratio se traduce en un ala más maniobrable. 
 
- Sweep (flecha): las alas con flecha reducen la resistencia aerodinámica a 
grandes velocidades. También son más estables. Con flecha negativa son 
menos estables, pero más maniobrables. 
 
- Taper (relación entre la cuerda en la raíz del ala y la punta): ayuda a 
favorecer la distribución de lift y reducir el drag. 
 
 
 
Fig 3.2. Parámetros de geometria alar y de un perfil alar 
 
 
En segundo lugar, analizaremos diferentes parámetros estructurales [3]: 
 
- En cuanto a fuselaje, la forma más eficiente es la de una gota, ya que esta 
forma reduce el drag a partir de minimizar la turbulencia generada por el 
movimiento de la aeronave. Un aspecto importante es reducir al máximo 
elementos que puedan sobresalir del fuselaje (como elementos 
estructurales, trenes de aterrizaje, etc.) ya que aumentan 
considerablemente el drag, reduciendo la velocidad y la autonomía del 
avión. 
 
- Tener un estabilizador horizontal ayuda a ajustar el centro de lift. 
 
- Alas altas: los efectos de la colocación de las alas son reducidos, pero un 
avión con alas altas es ligeramente más estable que un avión con las alas 
en posición inferior. 
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- Cola: El tipo de cola más eficiente en una aeronave es el de tipo V. Este 
tipo de cola genera menos drag parásito y menos drag inducido. Por otra 
parte, el control de pitch y yaw hace más complicado y se necesita un 
sistema de control más complejo. También encontramos que este tipo de 
cola supone una carga mayor para la parte trasera del avión cuando se 
realiza un movimiento en el eje de pitch o en el eje de yaw, a diferencia 
de las colas tipo T, que proporciona un flujo de aire más suave y tiene un 
mejor control de pitch. 
 
- Las alas volantes son aerodinámicamente más eficientes, pero son 
inestables y difíciles de controlar en vuelo. 
 
Un efecto físico interesante es la influencia de la velocidad. La sustentación que 
genera una aeronave depende del cuadrado de la velocidad, así como el drag 
que genera. Esto significa que, si aumentamos la velocidad el doble, tendremos 
cuatro veces más lift y cuatro veces más drag. Por lo tanto, si queremos 
mantener un vuelo equilibrado, al aumentar la velocidad tendremos que reducir 
el ángulo de ataque para reducir el lift, lo que supondrá una reducción del drag. 
Por lo tanto, al aumentar la velocidad estamos reduciendo el drag generado por 
la aeronave. 
 
3.3. Definición de vuelo tipo 
 
Las aeronaves de tipo ala fija VTOL están diseñadas para ser operadas como 
un avión de ala fija convencional, con la ventaja de poder operar desde espacios 
muy reducidos debido a la capacidad de poder despegar y aterrizar como un 
multirrotor. 
 
Debido a la propia naturaleza de estas plataformas, el vuelo tipo de operación 
sería aquel en el que las fases de ascenso y de descenso fueran lo más cortas 
posibles para poder maximizar la autonomía de vuelo en modo ala fija. Esto es 
debido a que el consumo en modo multirrotor se considerablemente superior al 
consumo en modo ala fija. 
 
En nuestro caso, con el fin de desarrollar la misión de la manera más eficaz 
posible, nos interesa un avión con una alta velocidad de crucero que a la vez sea 
capaz de volar a bajas velocidad para realizar la alerta en algún punto de interés 
en el que sea necesario hacer hincapié. 
 
El vuelo se realizará a una altura de como máximo 120 metros, tal y como indica 
la normativa. 
 
3.4. Tabla de decisión 
 
El objetivo de esta tabla es introducir los datos de todos los modelos 
considerados en el estudio con el fin de obtener un resultado final que nos 
indique cuál es el modelo que más se adecua a nuestras necesidades. Se han 
considerado todos los modelos, independientemente de si se encuentran dentro 
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o fuera de nuestro presupuesto, ya que esta tabla también nos ayudará a ver 
hacia dónde debería ir encaminado el diseño del futuro prototipo. 
 
A continuación, se explicará paso a paso cómo se ha desarrollado esta tabla de 
decisión. 
 
3.4.1. Baremos 
 
El primer paso es determinar los aspectos (baremos) a tener en cuenta en la 
tabla de ponderación:  
 
- Coste: no se ha tenido en cuenta directamente el precio de los drones, si 
no que se ha ponderado en función del rango en que se encuentran. 
Como lo que buscamos es el mínimo precio posible, los drones por debajo 
de 10.000 € (presupuesto máximo para esta fase del proyecto) se les ha 
asignado un valor de 10; los drones entre 10.000 € y 50.000 € se les ha 
asignado un valor de 5 y, a los que se encuentran por encima de 50.000 
€, se les ha asignado un valor de 1. 
 
- Plazo de entrega: se han considerado el número de semanas para la 
entrega que indica el proveedor. En este caso nos interesa el mínimo 
número de semanas posible. 
 
- Peso: en este apartado se ha considerado el MTOW1 (maximum take-off 
weight) en Kg. Nos interesa el mínimo peso posible, pero tiene mucha 
menos importancia que la cantidad de carga de pago que realmente 
pueda llevar el avión. 
 
- Envergadura: se ha considerado la envergadura de cada dron en metros. 
Nos interesa el mínimo valor posible, por cuestiones relacionadas con la 
estación de carga autónoma. 
 
- Horas de vuelo: en nuestro caso el baremo relevante es el de autonomía 
en Km. En horas de vuelo nos interesa el máximo posible, pero no es tan 
importante. 
 
- Km autonomía: es uno de los valores más importantes de cara a nuestros 
requerimientos. Por otra parte, no se han tenido en cuenta los valores 
superiores a los 200 km, ya que en ningún momento necesitamos 
alcanzar este nivel de prestaciones. 
 
- Cambio de morfología: es el aspecto más importante a tener en cuenta, 
ya que lo que realmente nos interesa de este estudio es el hecho de poder 
analizar y entender cómo se comportan los UAV con esta tecnología. Se 
ha considerado con un valor de 3 los drones que lo cumplen y con un 1 
los que no. 
                                             
1 MTOW es el peso máximo al despegue. Se compone del peso en vacío de la aeronave sumado 
a la máxima capacidad de combustible y la máxima capacidad de carga de pago. 
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- Velocidad de crucero: nos interesa un valor lo más alto posible, ya que 
esto nos permitirá poder tener un drag más reducido y poder ejecutar la 
misión en el menor tiempo posible. 
 
- Velocidad de entrada en pérdida: nos interesa el mínimo valor posible, ya 
que esto nos permitirá poder asumir giros más cerrados en caso de ser 
necesarios, ya que para ello se debe reducir la velocidad. 
 
- Resistencia al viento: queremos el valor más alto posible, ya que el dron 
debe tener la máxima estabilidad posible, aunque tenga que trabajar en 
unas condiciones de fuerte viento. 
 
- Payload (carga de pago): uno de los parámetros más importantes junto 
con el cambio de morfología, ya que es imprescindible para poder llevar 
a cabo la misión el hecho de poder llevar una gran carga. 
 
- Fuente de energía: se ha asignado un valor de 3 a los modelos de 
propulsión totalmente eléctrica, un valor de 2 a los modelos híbridos y un 
valor de 1 a los modelos propulsados mediante combustible fósil. 
 
3.4.2. Introducción de datos y asignación de pesos 
 
A la hora de introducir los datos, hay ciertos valores que no ha sido posible 
conseguir. En estos casos se ha considerado que estos valores no contribuyen 
a la suma final. 
 
A cada característica se le ha asignado un factor de peso en función de la 
importancia que se le ha querido asignar. Su influencia puede ser positiva o 
negativa (inversa). 
 
De esta manera se le ha asignado el valor máximo a baremos como el cambio 
de morfología, la carga de pago y la fuente de energía usada por la plataforma, 
ya que para que sea posible su recarga autónoma debe ser totalmente eléctrico. 
 
A la autonomía en Km se le ha otorgado un peso de 9, ya que es muy importante 
tener el mayor alcance posible. El siguiente grupo en cuanto a importancia, con 
un peso en la selección de 7, son: la fecha de entrega, debido a la afectación en 
los plazos del proyecto; la envergadura, puesto que el diseño de la estación de 
carga depende directamente de este valor; la velocidad de crucero, puesto que 
nos interesa actuar lo más rápidamente posible y la velocidad de entrada en 
pérdida, puesto que puede resultar interesante en algún momento determinado 
volar a baja velocidad en torno a un punto de interés. 
 
En la tabla 3.1 podemos observar el peso que se le ha asignado a cada baremo 
y la introducción de datos para cada modelo analizado. Hay ciertos baremos que, 
debido a la diferencia existente entre unos y otros modelos o, simplemente para 
asignar un valor numérico a ese baremo, se han analizado asignando un valor 
en función del rango en el que se encuentran. 
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3.4.3. Escalado de datos 
 
Posteriormente se han escalado los datos para cada baremo en un rango que 
varía entre 0 y 1. En algunos casos se ha escalado respecto al valor máximo y 
en otros respecto al valor mínimo, en función de si el valor tiene una influencia 
positiva o negativa respecto a nuestros intereses.  
 
Una vez escalados todos los datos, se han multiplicado por el peso que se le ha 
asignado en cada caso, obteniendo los resultados de la tabla 3.2. 
 
De esta manera, la puntuación máxima que puede obtener un modelo es la suma 
de los pesos asignados: 84.  
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Tabla 3.1. Introducción de los valores para cada modelo 
PESO DE LA SELECCIÓN 3 7 4 7 4 9 10 7 7 6 10 10
1 (>50.000 €) 3 (electric)
5 (>10.000€ & < 50.000 €) Número semanas Número Kg 3 (>1,5 h) 3 (> 60 Km) 3 (Cumple) m/s m/s Kg 2 (hybrid)
10 (<10.000 €) 1 (<1,5 h) 1 (< 60 km) 1 (No cumple) 1 (fuel)
Modelo Precio Fecha de entrega Peso (MTOW) Envergadura Auonomía (tiempo) Autonomía (Km) Cambio de morfología Cruise speed Stall speed Wind resistance Payload Fuente de energía
Krossblade Skyprowler 10 2 2 0,90 1 3 3 27,78 8,9 0,5 3
Flightwave Edge UAS 10 1,2 1,30 3 3 3 16 21,0 0,3 3
Foxtech Nimbus 1800 VTOL 10 1,5 4,8 1,80 1 3 3 16 11 13,0 0,5 3
ALTI Transition 1 8 16 3,00 3 3 1 20 15 15,0 1,5 2
Vertical Technologies DeltaQuad Pro 10 8 6 2,35 3 3 1 16 13 11,0 1 3
Latitude HQ-40 1 18,6 2,54 3 3 1 23,2 15,4 15,4 2,25 3
Wingtra One 5 4,5 1,25 1 1 1 16 12,5 0,8 3
Graupner X44 VTOL 10 1 0,9 0,70 1 1 3 8 0 3
Heliceo FoxyPro 5 11 3,20 1 1 1 16,6 14,0 2 3
Carbonix Domani 1 25 4,50 3 3 1 16,6 13,9 5 3
Carbonix Volanti 1 12 3,60 3 3 1 19,4 13,9 9,7 2 3
Birds eye View FirFLY 6 10 7 4,5 1,53 1 3 3 18 12,9 0,7 3
E-Flite Convergence VTOL 10 0,8 0,65 1 1 3 8 0 3
Arcturus Jump 15 1 24 3,30 3 3 1 25 2
Vertech Imaging Observer VTOL Hybrid 10 4,8 1,98 1 1 1 14 11,7 3
Quantum Systems Trinity 5 5 2,39 1 3 3 16,6 6,0 0,5 3
Quantum Systems Tron 5 14 3,50 3 3 3 22 2 3
Wingcopter 178 5 9,6 1,78 3 3 3 30 11,11 8,0 4 3
GL Tilting Motor VTOL 5 1,5 1,80 3 3 3 17 13,9 3,5 3
Kaiwetai KWT-GX350 5 14 3,50 3 3 1 20 18 7 3  
 
 
Tabla 3.2. Valores escalados y ponderados según el peso de la selección 
Modelo Precio Fecha de entrega Peso (MTOW) Envergadura Auonomía (tiempo) Autonomía (Km) Cambio de morfología Cruise speed Stall speed Wind resistance Payload Fuente de energía
Krossblade Skyprowler 3 3,500 1,600 5,056 1,333 9,000 10,000 6,482 0,000 2,543 0,714 10
Flightwave Edge UAS 3 0,000 2,667 3,500 4,000 9,000 10,000 3,733 0,000 6,000 0,429 10
Foxtech Nimbus 1800 VTOL 3 4,667 0,667 2,528 1,333 9,000 10,000 3,733 7,000 3,714 0,714 10
ALTI Transition 0,3 0,875 0,200 1,517 4,000 9,000 3,333 4,667 5,133 4,286 2,143 6,666666667
Vertical Technologies DeltaQuad Pro 3 0,875 0,533 1,936 4,000 9,000 3,333 3,733 5,923 3,143 1,429 10
Latitude HQ-40 0,3 0,000 0,172 1,791 4,000 9,000 3,333 5,413 5,000 4,400 3,214 10
Wingtra One 1,5 0,000 0,711 3,640 1,333 3,000 3,333 3,733 0,000 3,571 1,143 10
Graupner X44 VTOL 3 7,000 3,556 6,500 1,333 3,000 10,000 1,867 0,000 0,000 0,000 10
Heliceo FoxyPro 1,5 0,000 0,291 1,422 1,333 3,000 3,333 3,873 0,000 4,000 2,857 10
Carbonix Domani 0,3 0,000 0,128 1,011 4,000 9,000 3,333 3,873 5,540 0,000 7,143 10
Carbonix Volanti 0,3 0,000 0,267 1,264 4,000 9,000 3,333 4,527 5,540 2,771 2,857 10
Birds eye View FirFLY 6 3 1,000 0,711 2,974 1,333 9,000 10,000 4,200 0,000 3,674 1,000 10
E-Flite Convergence VTOL 3 0,000 4,000 7,000 1,333 3,000 10,000 1,867 0,000 0,000 0,000 10
Arcturus Jump 15 0,3 0,000 0,133 1,379 4,000 9,000 3,333 5,833 0,000 0,000 0,000 6,666666667
Vertech Imaging Observer VTOL Hybrid 3 0,000 0,667 2,298 1,333 3,000 3,333 3,267 6,581 0,000 0,000 10
Quantum Systems Trinity 1,5 0,000 0,640 1,904 1,333 9,000 10,000 3,873 0,000 1,714 0,714 10
Quantum Systems Tron 1,5 0,000 0,229 1,300 4,000 9,000 10,000 5,133 0,000 0,000 2,857 10
Wingcopter 178 1,5 0,000 0,333 2,556 4,000 9,000 10,000 7,000 6,931 2,286 5,714 10
GL Tilting Motor VTOL 1,5 4,667 0,000 2,528 4,000 9,000 10,000 3,967 5,540 0,000 5,000 10
Kaiwetai KWT-GX350 1,5 0,000 0,229 1,300 4,000 9,000 3,333 4,667 4,278 0,000 10,000 10  
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3.4.4. Resultado final 
 
Sumando los valores obtenidos en la tabla 3.2 para cada modelo, obtenemos el 
resultado final (tabla 3.3), señalando en rojo los modelos que exceden nuestro 
presupuesto, que indica la puntuación obtenida por cada modelo sobre un total 
de 84 puntos. 
 
Tabla 3.3. Resultado final tabla de decisión 
Modelo TOTAL
Krossblade Skyprowler 53,23
Flightwave Edge UAS 52,33
Foxtech Nimbus 1800 VTOL 56,36
ALTI Transition 42,12
Vertical Technologies DeltaQuad Pro 46,91
Latitude HQ-40 46,62
Wingtra One 31,97
Graupner X44 VTOL 46,26
Heliceo FoxyPro 31,61
Carbonix Domani 44,33
Carbonix Volanti 43,86
Birds eye View FirFLY 6 46,89
E-Flite Convergence VTOL 40,20
Arcturus Jump 15 30,65
Vertech Imaging Observer VTOL Hybrid 33,48
Quantum Systems Trinity 40,68
Quantum Systems Tron 44,02
Wingcopter 178 59,32
GL Tilting Motor VTOL 56,20
Kaiwetai KWT-GX350 48,31  
 
 
A partir de los resultados obtenidos, los drones que han obtenido una mayor 
puntuación son, en este orden, el Wingcopter 178 (Fig 3.3), el Foxtech Nimbus 
1800 VTOL (Fig 3.4) y el GL Tilting motor VTOL (Fig 3.5). 
 
El dron Wingcopter 178 se caracteriza por tener un sistema de inclinación de los 
motores doble, ya que tanto los rotores de delante como los de atrás rotan para 
realizar el cambio de morfología. Es capaz de alcanzar un gran MTOW (9,6 Kg) 
con una envergadura muy controlada (1,78 m), puesto que su forma asemeja a 
un ala volante, además de tener una alta velocidad de crucero. El aspecto 
negativo es que excede el presupuesto para esta fase inicial del proyecto y no 
es una plataforma fácilmente modificable, por lo que adaptar distintos 
subsistemas a este UAV no resultará sencillo. 
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Fig 3.3. Wingcopter 178 
 
 
La plataforma Foxtech Nimbus 1800 VTOL se caracteriza por cumplir los 
requisitos básicos impuestos con un coste muy reducido. Además, es una 
plataforma cuya modificación resulta más sencilla a las otras soluciones 
existentes, cosa que nos permitirá realizar los cambios necesarios en cada fase 
de pruebas. 
 
 
 
Fig 3.4. Foxtech Nimbus 1800 VTOL 
 
 
El dron VTOL de la compañía GL es similar al de Foxtech en cuanto a materiales 
y teniendo una configuración similar al modelo Wingcopter en cuanto al sistema 
propulsivo, teniendo un tamaño superior y una estructura mixta de EPO y 
materiales compuestos. Un aspecto interesante de esta plataforma es el sistema 
que utiliza para el cambio de morfología, puesto que dispone de 4 motores, de 
los cuales los dos delanteros rotan para realizar vuelo en modo ala fija. 
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Fig 3.5. GL VTOL 
 
3.5. Especificaciones funcionales modelo escogido 
 
Finalmente, el modelo que más se adapta a los objetivos y al presupuesto en 
esta fase del proyecto ha sido el Foxtech Nimbus 1800 VTOL V2. Este dron es 
un avión de ala fija, que se caracteriza por ser un tricopter: consta de dos motores 
en las alas y uno en la cola. 
 
En el caso de los motores de las alas, están equipados con dos servos (Fig 3.6) 
que pueden soportar hasta 28 Kg cada uno, permitiendo que los motores roten 
y el avión pueda volar tanto en modo helicóptero como en modo avión con los 
mismos motores. En el modo helicóptero es cuando se activa el motor de cola. 
 
 
 
Fig 3.6. Servos para el cambio de morfología 
 
 
En cuanto a estructura, el avión se caracteriza por tener una estructura mixta de 
carbono, madera y EPO, lo que favorece unas posibles modificaciones futuras. 
 
Las características y componentes de la plataforma escogida son las siguientes: 
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Tabla 3.4. Especificaciones plataforma escogida 
Foxtech Nimbus VTOL V2 
Material espuma EPO  
Envergadura 1800 mm 
Longitud 1300 mm 
Altura máxima de 
vuelo 
3500 m 
Velocidad máxima 35 m/s 
Peso en vacío 2,85 Kg 
MTOW 4,8 Kg 
Carga de pago 800 g 
Batería 
recomendada 
1x 6S 10000-12000 mAh Li-Po 
Servo motores 28 Kg 
ESC 50 A 
Motor 
3520 Kv520 x2 
4112 Kv400 x1 
Hélices 
13x8 de madera x2 (motores alas) 
14x5,5 de fibra de carbono x1 (motor 
de cola) 
Tubo de pitot Px4 Air Speedometer 
UBEC 8 A 
Controladora de 
vuelo 
Pixhawk 2.1 Standard set with HERE 
GNSS 
 
 
La Pixhawk 2 (Fig 3.7) es básicamente el piloto automático. Contiene algoritmos 
para altitud y posición y provee algoritmos de guía, navegación y control para 
distintos tipos de drones multirrotor, de ala fija e incluso rovers. El hardware de 
Pixhawk tiene su software llamado Dronecode que lo controla y conecta con 
distintos sensores, extensiones de telemetría y otros accesorios periféricos. 
 
 
 
Fig 3.7. Conexiones Pixhawk 2 
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En nuestro caso en particular, las conexiones a la Pixhawk están realizadas de 
la siguiente manera: 
 
 
Tabla 3.5. Conexiones en la Pixhawk de nuestra plataforma 
MAIN OUT AUX OUT 
1: AIL (Three pin) 1: TILT-L (left servo) 
2: ELE-L (yellow) 2: TILT-R (right servo) 
4: ELE-R (White) 3: Camera 
5: Right servo signal 
    (One in) MOTOR-
R 
5: 5 V BEC  
    (For FC Power 
Supply) 
6: Left servo signal 
    (One pin) 
MOTOR-L 
 
8: Tail motor signal 
    (Three pin) 
 
RC in: Receiver  
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CAPÍTULO 4. MODELIZACIÓN DEL DRON 
 
4.1. Introducción 
 
Para poder realizar modificaciones sobre la aeronave, la primera parte del trabajo 
consiste en caracterizar la aeronave actual para conocer sus prestaciones a 
partir de la geometría alar. 
 
Para ello, el primer paso será realizar aproximaciones de la geometría alar para 
alcanzar un buen nivel de familiarización con el software empleado y, una vez 
recibido el dron, poder ajustar al máximo esta aproximación. 
 
Esto nos permitirá conocer con qué perfil podemos aproximar mejor nuestra ala 
y sus características aerodinámicas. Una vez tengamos caracterizada la 
aeronave, los siguientes pasos variarán en función de los resultados de las 
pruebas de vuelo y de los objetivos que se quieran alcanzar a partir de su estudio. 
 
Cabe destacar que el objetivo de este trabajo no es el de realizar un estudio 
aerodinámico avanzado, si no realizar una aproximación utilizando medios 
existentes. 
 
4.2. Afectación Reynolds a un UAV 
 
En un UAV encontramos flujos con bajo número de Reynolds [4], que es un 
número adimensional que se suele utilizar para prever la transición entre flujo 
laminar y flujo turbulento. A bajos números de Reynolds, el lift máximo y el ángulo 
de ataque de entrada en pérdida son inferiores que a altos números de Reynolds. 
 
A bajos números de Reynolds, el flujo tiende a ser laminar, mientras que en altos 
números de Reynolds suele ser turbulento, como resultado de diferencias en la 
velocidad y dirección del fluido.  
 
El número de Reynolds es la relación entre fuerzas inerciales y fuerzas viscosas. 
Con números de Reynolds bajos, los efectos de las fuerzas viscosas son 
dominantes. Por tanto, no podemos realizar una aproximación con flujo no 
viscoso en el estudio de un UAV. 
 
Para realizar las simulaciones necesitamos conocer nuestro número de 
Reynolds, que se obtiene a partir de la siguiente ecuación: 
 
 
 𝑅𝑒 =
𝜌𝑣𝐿
𝜇
=
𝑣𝐿
𝜐
 (4.1) 
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Donde 𝜌 es la densidad del aire, 𝑣 la velocidad del dron (a la que se realiza la 
simulación), 𝐿 és la longitud característica y 𝜇 y 𝜐 són la viscosidad dinámica y la 
cinemática del aire. 
 
Por lo tanto, tenemos dos números de Reynolds diferentes: uno a la raíz del ala 
y otro en la punta, debido a que la cuerda del ala no es la misma en toda ella. 
 
 
 𝑅𝑒𝑟𝑜𝑜𝑡 =
𝑣𝐿
𝜐
=
16 · 0,270
1,5 · 10−5
= 2,88 · 105 (4.2) 
   
 𝑅𝑒𝑡𝑖𝑝 =
𝑣𝐿
𝜐
=
16 · 0,195
1,5 · 10−5
= 2,08 · 105 (4.3) 
 
4.3. Pasos a seguir para analizar una geometría alar 
 
Para analizar los diferentes perfiles alares, se utilizará el software XFLR5 [5]. 
Para ello, los pasos a realizar son:  
 
1. Crear perfil alar: en nuestro caso hemos decidido aproximar el perfil alar 
con un perfil NACA. La introducción es sencilla, puesto que simplemente 
debemos introducir el código que caracteriza al perfil. 
 
2. Análisis perfil alar: como el análisis 3D se obtiene a partir de la 
interpolación de los datos obtenidos en el análisis 2D, debemos realizar 
el análisis con un amplio rango de polares que nos permitan abarcar todo 
el rango. 
 
Para realizar el análisis debemos seleccionar el tipo de análisis que deseamos, 
en nuestro caso a velocidad constante, el rango de Reynolds que deseamos 
analizar (dependerá de la geometría alar) y el rango de ángulos de ataque que 
deseamos analizar. 
 
Es muy importante seleccionar bien el rango de Reynolds analizado, puesto que 
el análisis 3D depende directamente de la interpolación de estas polares. 
 
3. Creación geometría alar: la creación del ala es sencilla, simplemente hay 
que introducir los datos de la geometría y posteriormente seleccionar el 
perfil alar que forma el ala. 
 
Para obtener datos más ajustados, se creará una malla más densa de la que 
crea el programa por defecto. 
 
4. Análisis del ala:  
 
El programa utilizado para realizar las simulaciones utiliza los siguientes 
métodos para realizar un análisis 3D: LLT (lift line theory), VLM (vortex lattice 
method) y 3D panels. Hay que tener en cuenta que análisis viscoso no puede 
ser realizado en el modelo 3D, por lo que el programa toma los resultados 
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obtenidos con el análisis viscoso en 2D analizando el perfil. Se trata de una 
aproximación sin base teórica ya que lo trata como si fueran cuestiones 
independientes, y se sabe que no es así. Con todo, se incluye puesto que no se 
pueden ignorar los efectos viscosos, y una aproximación así es mejor que nada. 
  
En el manual de XFLR5 se recomienda usar la opción VLM para la estimación 
de la pendiente de la curva de sustentación y el 𝐶𝐿0, mientras que para el análisis 
de entrada en pérdida se recomienda la opción LLT. Se recomienda emplear el 
VLM para caracterizar la aerodinámica del ala y una vez determinados, emplear 
LLT para determinar las condiciones de entrada en pérdida 𝛼𝑠𝑡𝑎𝑙𝑙. En cuanto al 
𝐶𝑃, si queremos obtener un valor para ambas superficies, superior e inferior, 
debemos emplear el método de paneles 3D, puesto que con los métodos 
restantes obtenemos un resultado global. 
 
De esta manera, analizaremos el perfil alar con los 3 métodos, a fin de realizar 
una comparación entre ellos y siguiendo las recomendaciones para cada caso. 
 
 
4.4. Obtención del perfil alar 
 
Debido a la falta de información recibida por parte del fabricante2, sólo 
conocemos los datos de envergadura de la aeronave, así como la cuerda en la 
raíz del ala y en la punta. A partir de ahí, utilizando un software como es XFLR5, 
se ha realizado una estimación de cuál podría ser el perfil alar más aproximado 
al de las alas de nuestro dron VTOL. 
 
Para ello intentaremos caracterizarlo con un perfil alar tipo NACA. Los perfiles 
alares NACA utilizan un código numérico para indicar los parámetros que 
caracterizan el perfil. En este caso se han utilizado perfiles NACA de cuatro 
dígitos: el primero indica el grado de curvatura; el segundo indica en qué punto 
de la cuerda tenemos el punto de máxima curvatura y el tercero y el cuarto 
indican el espesor del perfil. 
 
Sabemos que realizando un vuelo equilibrado [6] donde el ángulo de ataque 
(ángulo entre eje x del avión y eje x viento) es igual a 0, la fuerza de sustentación 
de la aeronave debe ser igual al peso (Fig 4.1) de esta para volar en condiciones 
de crucero. Según el fabricante, la aeronave tiene una velocidad de crucero de 
entre 15 y 16 m/s y un MTOW de 4,8 Kg, siendo capaz de llevar hasta 800 
gramos de carga de pago. Para nuestro estudio, supondremos condiciones 
normales de vuelo, es decir, que el dron no lleva carga de pago y una velocidad 
de crucero de 16 m/s. 
 
 
                                             
2 Una vez adquirida la plataforma, se contactó con el fabricante para obtener información acerca 
de su diseño. La respuesta fue negativa puesto que el frame del dron lo adquirían a otro 
fabricante, que no quería facilitar ningún dato. 
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Fig 4.1. Fuerzas que intervienen sobre la aeronave en vuelo equilibrado 
 
Aplicando la condición impuesta: 
 
 𝐿 = 𝑊 →  
1
2
𝐶𝐿𝜌𝑉
2𝐴 = 𝑚𝑔 (4.4) 
 
 
Donde la masa de la aeronave es 4 Kg. Por lo tanto, obtenemos que para un 
ángulo de ataque 0 y la superficie alar del avión, necesitamos un 𝐶𝐿0 de 
aproximadamente 0,59. 
 
Para el estudio que nos permite obtener el perfil alar correcto, la manera de 
proceder es crear un perfil alar y luego representar la geometría del ala del 
Nimbus 1800 para obtener la gráfica 𝐶𝐿 − 𝛼. Para ello conocemos que la 
envergadura son 1,8 m, la longitud de la cuerda en la punta del ala son 19,5 cm 
y en la raíz del ala son 27 cm. 
 
 
4.4.1. Comparativa perfiles alares 
 
Inicialmente se analizaron perfiles como el NACA 5413, NACA 5414, NACA 5415 
y NACA 6415, llegando a unos resultados muy alejados de lo que realmente se 
esperaba. Una vez recibida la plataforma, se vio que la colocación del ala era tal 
que la parte de abajo del perfil queda totalmente plana. 
 
Por lo tanto, se decidió que se debían analizar perfiles con un cierto ángulo de 
ataque natural. Para conseguir un perfil de este tipo, una buena solución 
encontrada es el hecho de interpolar dos perfiles NACA (Fig 4.2): un perfil 
normal, como uno de los que se probó inicialmente (por ejemplo, NACA 5413), y 
un perfil con fuerte curvatura en el borde de ataque y mismo espesor (NACA 
8013), por lo que la combinación es un perfil similar al que se quería analizar 
inicialmente, pero con un cierto ángulo de ataque natural y plano por la parte de 
abajo (Fig 4.3). De esta manera se obtiene un perfil estéticamente bastante 
similar al del dron y los resultados obtenidos son bastante más cercanos a los 
resultados esperados. 
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Fig 4.2. NACA 5413 y NACA 8013 
 
 
 
Fig 4.3. Interpolación perfil NACA 5413 y NACA 8013 
 
 
A partir de esta solución encontrada, se trabajó con diversos perfiles (Fig 4.4) 
para encontrar cuál era el más adecuado. De esta manera, se han analizado las 
siguientes combinaciones de perfiles como principales candidatas, puesto que 
con la combinación anterior se obtuvieron resultados próximos a los esperados: 
 
 
 
Fig 4.4. Perfiles a estudiar 
 
 
 
 
4.4.2. Elección perfil alar 
 
Para comparar los diferentes perfiles, analizamos la geometría alar para cada 
uno de ellos obteniendo los resultados de la figura 4.5. 
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Fig 4.5. Curvas características 𝑪𝑳 − 𝜶 para los diferentes perfiles 
 
 
Como podemos observar, la diferencia que existe entre interpolar el perfil NACA 
5414 con un NACA 9014 e interpolar un perfil NACA 5415 con un perfil NACA 
9015 es prácticamente inexistente. Si analizamos la sección de interés (Fig 4.6) 
en este estudio, es decir, el coeficiente de sustentación para ángulo de ataque 
igual a 0, obtenemos que la combinación más próxima a la realidad es la del 
perfil NACA 6415 combinado con el NACA 9015, con el cual obtenemos un 𝐶𝐿0 
de 0,583.  
 
 
 
Fig 4.6. Región de interés a analizar 
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4.4.3. Análisis geometría alar con el perfil obtenido 
 
Una vez tenemos el perfil alar que más se adecúa a las características de nuestro 
dron, procedemos a realizar un análisis de la geometría alar, con el fin de poder 
realizar futuras modificaciones y poder comparar los resultados. 
 
Analizaremos la geometría alar de nuestra plataforma para cada uno de los 
métodos disponibles, con tal de comprobar la diferencia que existe entre ellos. 
 
En el caso del gráfico 𝐶𝐿 − 𝛼 (Fig 4.7), tanto para la pendiente como para el 𝐶𝐿0 
debemos fijarnos en el caso del método VLM, aunque no existen diferencias 
significativas entre uno y otro. En el caso de la entrada en pérdida, el único 
método que nos permite analizar esta región es el LLT. A partir de aquí podemos 
observar como el ángulo de entrada en pérdida se sitúa en unos 15o. 
 
 
 
Fig 4.7. Curva 𝑪𝑳 − 𝜶 perfil obtenido 
 
 
En el caso del gráfico 𝐶𝐿 − 𝐶𝐷 (Fig 4.8), apenas observamos diferencias entre los 
distintos métodos. Obteniendo un valor de 𝐶𝐷0 de 0,025. 
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Fig 4.8. Curva 𝑪𝑳 − 𝑪𝑫 perfil obtenido 
 
 
La eficiencia del ala viene reflejada en el gráfico de la figura 4.9, para el cual 
tenemos una relación 𝐶𝐿/𝐶𝐷 de 23,32 para vuelo estacionario. Esta relación es la 
que nos permitirá comparar la eficiencia con futuras modificaciones. 
 
 
 
Fig 4.9. Curva 𝑪𝑳/𝑪𝑫 – 𝜶 perfil obtenido 
 
 
Si queremos conocer la distribución del coeficiente de presión 𝐶𝑃 a lo largo de la 
cuerda tanto para el extradós como para el intradós, debemos usar el método 
3D panels, con el que obtenemos el resultado de la figura 4.10. 
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Fig 4.10. Distribución 𝑪𝑷 del perfil obtenido 
 
 
En la figura 4.11 podemos ver representado el gráfico del 𝐶𝑃 anterior para vuelo 
equilibrado plasmado directamente sobre la geometría alar, observando la 
depresión que se produce en la parte superior del ala. También podemos 
observar una representación del drag generado por el ala, y cómo la contribución 
al valor global del drag de la componente inducida3 (amarillo) es superior al drag 
viscoso4 (lila). 
 
 
 
Fig 4.11. Diferencia de presiones extradós y drag generado  
 
 
                                             
3 El drag inducido es la resistencia aerodinámica generada como consecuencia a la producción 
de sustentación. 
4 El drag viscoso es la resistencia aerodinámica generada como consecuencia de la fricción del 
ala con el aire. 
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En la siguiente imagen (Fig 4.12) podemos observar las streamlines (lila), la 
distribución de lift (verde) y el downwash (rojo).  
 
 
 
Fig 4.12. Streamlines, downwash y distribución de lift  
 
 
En el caso de las streamlines, podemos observar los vórtices generados en la 
punta del ala y cómo el aire es impulsado hacia abajo debido al downwash. Estos 
torbellinos generados en la punta del ala se podrían reducir empleando 
apéndices aerodinámicos en la punta. Actualmente el dron no dispone de ningún 
elemento para mitigar este efecto.  
 
En cuanto a la distribución de lift, observamos como éste se reduce mucho en 
las puntas, efecto que se puede reducir de la misma manera que en el caso que 
se acaba de citar. 
 
Finalmente, podemos resumir los resultados obtenidos en la tabla 4.1. 
 
Tabla 4.1. Resumen coeficientes aerodinámicos obtenidos 
Ángulo (º) 𝐶𝐿 𝐶𝐷 E 
0 0,583 0,025 23,320 
5 0,939 0,050 18,604 
10 1,313 0,094 14,021 
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CAPÍTULO 5. ESTUDIO MODIFICACIÓN DEL DRON 
PARA AUMENTO DE CARGA DE PAGO 
 
5.1. Introducción 
 
El objetivo de este apartado es analizar la viabilidad de sobredimensionar la 
plataforma actual para aumentar la carga de pago y, de esta manera, poder 
integrar la mochila de alerta, además de cumplir con los requisitos de la misión. 
 
Por lo tanto, las condiciones que se deben intentar cumplir son alcanzar una 
carga de pago de aproximadamente 2 Kg, afectar lo mínimo posible a la 
estabilidad de la plataforma, intentar mejorar la eficiencia de las alas actuales y 
alcanzar una autonomía de 120 minutos, que es uno de los principales requisitos 
a cumplir en el proyecto ALERTMAV. 
 
Para este aumento de carga, se estudiará cómo deberían ser las nuevas alas, 
un análisis estructural para comprobar su viabilidad y el estudio de la nueva 
planta motora necesaria.  
 
Para ello, debemos tener en cuenta es que la principal restricción es que nuestro 
dron solo puede llevar, como máximo, una batería de 16.000 mAh5. 
 
5.2. Análisis planta motora actual 
 
En primer lugar, se analizará cuáles son las capacidades del conjunto de motores 
actual, con el fin de saber hasta dónde podríamos llegar con ellos y si podríamos 
cumplir los requisitos exigidos. 
 
Disponemos de 2 motores en las alas, modelo Foxtech 3520 KV520 
acompañados de una hélice de 13x8 y un motor posterior modelo Foxtech 
X4112S KV400, acompañado de una hélice de 17x5,5. 
 
El fabricante no nos dice cuáles son los valores exactos del motor posterior para 
una hélice de 17x5,5, pero es una buena aproximación coger los valores para 
una hélice de 17x5,8. 
 
Lo que haremos será calcular los requerimientos actuales de nuestro dron, para 
saber hasta dónde podemos llegar. Para ello nos centraremos en condiciones 
de hover6. 
 
 
 
                                             
5 Se comprobó que es el tamaño máximo que puede contener el dron en el espacio destinado a 
portar la batería. 
6 Vuelo que se caracteriza por mantener la posición en el aire. 
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Por lo tanto, actualmente tenemos que: 
 
 𝑇 = 𝑊 ≅ 47 𝑁 ≅ 4793 𝑔𝑓 (5.1) 
 
Se considera que para tener un buen dimensionamiento de la planta motora de 
nuestro multirrotor debemos tener una ratio de empuje-peso con los motores al 
máximo de, como mínimo, 2 a 1. Para tener en cuenta una mayor autonomía, es 
normal considerar una ratio de 3 a 1. 
 
Para el cálculo, utilizaremos el mínimo voltaje que pueden dar las baterías, a fin 
de establecer un cierto margen de seguridad (se puede observar la obtención de 
estos datos en el Anexo 1): 
 
 
 
𝑇100% = 𝑇𝑀1,100% + 𝑇𝑀2,100% + 𝑇𝑀3,100% = 4000 + 4000 + 3130
= 11130 𝑔𝑓 = 109,15 𝑁 
(5.2) 
 
 
Tenemos un margen de 15,15 N para alcanzar esta ratio de 2 a 1. Por lo tanto, 
podríamos aumentar el peso de la plataforma hasta 770 gramos para seguir 
alcanzando esta condición. Con la planta motora actual podríamos alcanzar un 
MTOW de aproximadamente 5,5 Kg. Esto supondría una disminución drástica 
de la autonomía, alcanzando valores inferiores a los ya existentes y, por lo tanto, 
muy insuficientes para nuestros requisitos. 
 
Se hará un estudio de la planta motora que haría falta para llegar a alcanzar una 
carga de pago de 2 Kg, teniendo en cuenta la planta motora actual. 
 
5.3. Estimación peso del dron 
 
Para llevar a cabo el estudio, lo primero que deberemos hacer es estimar el peso 
que tendrá nuestro dron. Primeramente, desglosaremos el peso con el fin de 
establecer el peso de los elementos que no variarán y poder realizar una mejor 
estimación del peso de los componentes que se cambiarán. Para realizar esta 
mejora del dron necesitaremos cambiar componentes como las baterías, los 
motores, y la geometría alar. 
 
Para estimar el peso de las nuevas alas utilizaremos una aproximación a partir 
de la nueva superficie alar. Actualmente, el conjunto del ala más el sistema 
motriz, formado por motor, hélice, variador y servo, tiene un peso de 770 gramos 
(consideraremos elementos estructurales del motor como elementos que forman 
parte del ala). 
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Tabla 5.1. Desglose peso de un ala 
Elemento Masa (g) 
Variador 50 
Motor 207 
Servo 90 
Ala 423 
TOTAL 770 
 
 
Por tanto, desglosando los distintos pesos que forman el conjunto (tabla 5.1), 
obtenemos que el ala tiene un peso aproximado de unos 423 gramos (incluyendo 
estructura del ala y la del motor). 
 
Sabemos que la suma del peso del fuselaje más las alas (sin contar baterías ni 
payload) es de 2,85 Kg. Por lo tanto, el peso del dron está repartido en 1,54 Kg 
para las alas y 1,31 Kg para el fuselaje. Dentro de este peso del fuselaje, también 
debemos tener en cuenta el motor posterior, cuyo peso es de 197 gramos. 
 
Para estimar el nuevo peso del dron, consideraremos que tendremos que utilizar 
una batería de 16.000 mAh (1930 g), que es el tamaño máximo que podemos 
incorporar a nuestro dron. 
 
Para el cálculo de las nuevas alas debemos realizar una estimación del peso. 
Por lo tanto, realizaremos una aproximación y supondremos que con las nuevas 
alas añadirán unos 300 gramos de peso (150 gramos por cada una). 
 
Actualmente, los motores suponen un peso de 611 gramos. Buscando y 
comparando motores más potentes, se ha llegado a la conclusión de que estos 
tienen un peso medio de 250 gramos, por lo tanto, asumiremos que el conjunto 
de los motores tendrá un peso de 750 gramos. En cuanto a los variadores de los 
motores, aunque se tengan que cambiar, no hay diferencia de peso entre 
variadores de 50 A que lleva nuestro dron y variadores de más amperaje. 
 
Por lo tanto, podemos concluir que el peso del dron ante una futura modificación 
sería el siguiente: 
 
Tabla 5.2. Estimación peso del dron despúes de la mejora 
Elemento Masa (Kg) 
Fuselaje 1,11 
Alas 1,15 
Sistema motores 0,75 
Payload 2  
Batería 1,93 
Total 6,94 
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Por lo tanto, para el nuevo dimensionamiento del dron, consideraremos un peso 
de 7 Kg. 
 
5.4. Cálculo dimensiones de la nueva ala 
 
Para la modificación del ala, primero intentaremos realizar la solución más 
sencilla posible, que consiste en realizar una extensión por la parte de la raíz del 
ala, a modo de conector entre el ala original y el fuselaje del avión. De esta 
manera podemos realizar una pieza de sencilla construcción e implementación 
con la máquina de corte de hilo caliente. 
  
De esta manera, imponiendo la condición de vuelo equilibrado, las alas deben 
generar, aproximadamente, el siguiente lift: 
 
 
 𝐿 = 𝑊 ≅ 69 𝑁 (5.3) 
 
 
Para encontrar la nueva ala, se asume que la velocidad de vuelo en crucero no 
sufre ninguna variación y que no se modifica el perfil alar. De este modo, lo que 
tenemos que encontrar es cuál es la longitud adecuada que debemos alargar 
esta ala para llegar al nivel de sustentación requerido. Partiendo de la ecuación 
que caracteriza la sustentación de una aeronave, encontramos dos variables. Es 
decir, debemos encontrar un ala la cual tenga un producto de la superficie alar 
por el coeficiente de sustentación para ángulo de ataque igual a 0 con el 
siguiente valor: 
 
 𝐿 =
1
2
𝐶𝐿𝜌𝑉
2𝐴 = 69 →  𝐶𝐿𝐴 = 0,44 (5.4) 
 
 
Encontramos que, para generar la sustentación necesaria, necesitamos alargar 
las alas 50 cm por cada lado, por lo que obtenemos un ala de 2,8 metros de 
envergadura y una superficie alar de 0,692 m2. Para encontrar este valor hemos 
usado el método VLM. Para analizar las curvas características de la nueva 
geometría alar, emplearemos dos métodos: VLM, ya que es el más preciso de 
los que disponemos; y LLT, que nos permitirá analizar la región de entrada en 
pérdida. El método 3D panels se usará para analizar la a distribución del 
coeficiente de presiones a lo largo de la cuerda. 
 
Por tanto, hemos obtenido que tenemos un 𝐶𝐿 para 𝛼 = 0 de 0,592 y una 
sustentación total de: 
 
 𝐿𝛼=0 =
1
2
𝐴𝑉2𝜌𝐶𝐿 = 64,2 𝑁 (5.5) 
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Teniendo en cuenta que estamos suponiendo vuelo perfectamente equilibrado, 
sin considerar otras superficies de control, podemos dar el resultado por válido. 
 
En la figura 5.1 podemos observar estos resultados obtenidos y cómo el ángulo 
de ataque continúa siendo de aproximadamente 15o. 
 
 
 
Fig 5.1 Curva 𝑪𝑳 − 𝜶 nueva ala 
 
 
En cuanto a la relación entre 𝐶𝐿 y 𝐶𝐷 respecto el ángulo de ataque (Fig 5.2), pese 
a no haber realizado ninguna modificación con esa intención, vemos cómo la 
eficiencia aumenta levemente, teniendo una relación 𝐶𝐿/𝐶𝐷 de 28,972 para 
ángulo de ataque igual a 0.  
 
 
 
Fig 5.2. Curva 𝑪𝑳/𝑪𝑫 – 𝜶 nueva ala 
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Pese a ello, el drag sólo se ve reducido para la condición de vuelo equilibrado, 
puesto que para ángulos de ataque diferentes de 0 se ve aumentado 
considerablemente. En este caso tenemos un 𝐶𝐷0 de 0,020 (Fig 5.3). 
 
 
 
Fig 5.3. Curva 𝑪𝑳 − 𝑪𝑫 nueva ala 
 
 
La distribución del coeficiente de presiones (Fig 5.4) es muy similar a la versión 
anterior. 
 
 
 
Fig 5.4. Distribución 𝑪𝑷 nueva ala 
 
 
Si analizamos la distribución de presiones y el drag a lo largo del ala obtenemos 
el resultado de la figura 5.6. 
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Fig 5.5. Drag y coeficiente de presión en extradós 
 
 
Donde la parte amarilla es el drag inducido y la lila el drag viscoso, cuya 
combinación nos da el drag total. 
 
Cabe destacar que esta primera aproximación se para encontrar si es viable 
poder realizar esta mejora del payload en el dron, para no se tendrá en cuenta 
una mejora en la eficiencia. 
 
Resumiendo, los resultados obtenidos en este apartado, observamos: 
 
Tabla 5.3. Resumen resultados aerodinámicos obtenidos 
Ángulo (º) 𝐶𝐿 𝐶𝐷 E 
0 0,592 0,020 28,972 
5 1,012 0,044 23,209 
10 1,363 0,078 17,479 
 
 
Respecto al ala inicial, vemos como la eficiencia se ha visto aumentada. Esto es 
debido al aumento de la envergadura sin modificar la cuerda, aumentando el 
aspect ratio y, como consecuencia, una más eficiente generación de 
sustentación. 
 
5.5. Análisis estructural 
 
El siguiente paso es, a partir de una estimación del nuevo peso, comprobar si las 
alas serán capaces de aguantar con una estructura como la actual o habrá que 
realizar algún refuerzo. Actualmente tenemos un ala fabricada en EPO y con dos 
barras de fibra de carbono a modo de refuerzo. Como se ha mencionado antes, 
la idea para comprobar la viabilidad de esta mejora es hacerlo de la manera más 
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sencilla posible, por lo tanto, realizaremos el cálculo para la misma estructura 
(barras de carbono) empleada en el ala actual. 
 
Tendremos que comprobar la estructura para los dos tipos de modos de vuelo 
del dron: modo avión y modo multirrotor. En el modo avión, el dron sufre una 
carga uniforme (sustentación) y en el modo multirrotor el dron sufre cargas 
puntuales en el punto donde están colocados los motores.  
 
Para ambos casos se establece que las barras de ambas partes de la nueva ala 
quedan unidas mediante una unión rigidizadora creando una estructura continua 
con barras de carbono. 
 
El primero y uno de los pasos más críticos para el diseño de la estructura del ala 
es la selección de la capacidad de vuelo crítico de la aeronave, a fin de 
determinar las cargas críticas donde sus componentes serán sometidos a 
estudio. 
 
Esta condición crítica de vuelo se determina por una maniobra coordinada crítica 
con un factor de carga máximo. La maniobra fundamental no debe ser una 
maniobra acrobática. De acuerdo con la especificación de certificación EASA 
CS-22, la maniobra debe tener ángulo de alabeo no mayor que 60o. El factor de 
carga de esta maniobra es la siguiente expresión:  
 
 
 𝑛 =
1
𝑐𝑜𝑠𝜇
 (5.6) 
 
 
Donde 𝜇 es el ángulo de alabeo. Por lo tanto, para una maniobra de estas 
características, el factor de carga tiene un valor de 2 (Fig 5.6). Si a este factor de 
carga le aplicamos un factor de limitación estructural de 1,2 para aumentar la 
integridad de la aeronave, obtenemos un factor de carga a considerar en 
nuestros cálculos de 2,4. 
 
 
 
Fig 5.6. Fuerzas que actúan durante un giro 
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Por lo tanto, el estudio a realizar es el de una viga en voladizo sometida a una 
carga, por lo que estas serán las reacciones y las deformadas de nuestra viga: 
 
 
 
Fig 5.7. Reacciones que sufre el ala en el encaste 
 
 
Una vez tengamos definido el caso a estudiar, necesitamos conocer la inercia de 
nuestra viga (Fig 5.8). La viga se trata de una barra circular de fibra de carbono 
vacía en su interior. Por lo tanto, podemos aproximar su sección como un disco. 
 
 
 
Fig 5.8. Inercia de un disco 
 
5.5.1. Modo avión 
 
Para el estudio estructural en modo avión se tendrán en cuenta lo siguiente: 
 
- Las fuerzas que actúan sobre la estructura del ala son la sustentación que 
genera y su propio peso, junto con el peso del sistema motriz. 
 
- Las cargas están distribuidas a lo largo del ala de manera uniforme. 
 
- Como la estructura interna se compone de dos barras de carbono de 
diferente longitud, supondremos que ambas reciben la mitad de carga del 
ala. 
 
 
En nuestro caso (Fig 5.9) tenemos dos cargas uniformemente distribuidas. 
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Fig 5.9. Caso de estudio en modo ala fija 
 
 
A partir de la teoría de la resistencia de materiales, sabemos que este caso se 
caracteriza por las siguientes ecuaciones [7]: 
 
 
Tabla 5.4. Ecuaciones para una viga sometida a una carga uniforme 
 
 
 
El siguiente paso es determinar el valor de las cargas que actúan sobre nuestra 
estructura: 
 
 𝐿′ 𝑇𝑂𝑇 = 𝑛𝑚𝑎𝑥 · 𝑊 = 2,4 · 7 · 9,81 = 164,81 𝑁 (5.7) 
 
 
Por tanto, el valor de las cargas que actúan sobre cada ala es: 
 
 𝐿′𝑎𝑙𝑎 =
164,81
2
= 82,40 𝑁 (5.8) 
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 𝑊𝑎𝑙𝑎 = 𝑚𝑎𝑙𝑎 · 𝑔 = 0,85 · 9,81 = 8,34 𝑁 (5.9) 
 
 
Ahora aplicamos la hipótesis establecida y, por tanto, encontramos que cada 
viga debe soportar la mitad de esta carga y estudiamos el caso más crítico, que 
corresponde a la viga más corta, que tendrá una longitud de 90,5 cm. Por lo 
tanto: 
 
 
 𝐿′𝑣𝑖𝑔𝑎 =
82,40
2
= 41,2 𝑁 = 43,37
𝑁
𝑚
 (5.10) 
 
 𝑊𝑣𝑖𝑔𝑎 =
8,34
2
= 4,17 𝑁 = 4,39
𝑁
𝑚
 (5.11) 
 
 
 𝑃𝑣𝑖𝑔𝑎=𝐿
′
𝑣𝑖𝑔𝑎 − 𝑊𝑣𝑖𝑔𝑎 = 38,98
𝑁
𝑚
 (5.12) 
 
 
Sabemos que el momento máximo que debe soportar la viga se encuentra en el 
empotramiento, y tendrá un valor de: 
 
 
 𝑀𝑚𝑎𝑥 = −
𝑃
2
𝑙2 = −17,59 𝑁 · 𝑚 (5.13) 
 
 
Una vez conocemos el momento máximo que deberá soportar la viga, 
calcularemos cuál es la tensión máxima que debe soportar a partir de la teoría 
para flexión en estructuras, aplicando la Ley de Navier [8]: 
 
 
 𝜎𝑥 =
𝑀𝑍,𝑚𝑎𝑥
𝐼𝑍
· 𝑦𝑚𝑎𝑥 =
𝑀𝑚𝑎𝑥
𝜋
64 (𝐷
4 − 𝑑4)
·
𝐷
2
= 179,05 𝑀𝑃𝑎 (5.14) 
 
 
El límite elástico7 de un material compuesto como la fibra de carbono es difícil 
de determinar, pero se estima que se encuentra entre 800 y 2400 MPa [9] en 
función del tipo de fibra utilizada, por lo que podemos concluir que nuestra 
estructura será resistente. 
 
 
                                             
7 El límite elástico de un material nos indica la tensión máxima que puede soportar el material sin 
sufrir una deformación permanente. 
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5.5.2. Modo multirrotor 
 
Para el estudio estructural en modo multirrotor se tendrá en cuenta lo siguiente: 
 
- Las fuerzas que actúan sobre la estructura del ala son el peso del ala 
repartido uniformemente a lo largo del ala y una carga puntual 
correspondiente al empuje máximo que puede generar el motor. 
 
- Las cargas están distribuidas a lo largo del ala de manera uniforme. 
 
- Como la estructura interna se compone de dos barras de carbono de 
diferente longitud, supondremos que ambas reciben la mitad de carga del 
ala. 
 
Para este caso, las ecuaciones asociadas a una viga sometida a una carga 
puntual se pueden ver en la tabla 5.5. 
 
Tabla 5.5. Ecuaciones asociadas a una viga sometida a una carga puntual 
 
 
 
En nuestro caso tenemos una carga puntual aplicada a 67 cm del encaste (50 + 
17), que corresponde a la nueva colocación de los motores. 
 
Como llegados a este punto aún no se conoce cuál será la planta motora exacta, 
aplicaremos una condición nombrada anteriormente: el motor debe ser capaz de 
generar un empuje igual al peso del dron utilizando el 50% de la su capacidad. 
 
48                                                                        ANÁLISIS Y ESTUDIO DE MEJORA DE UN UAV DE ALA FIJA VTOL 
                             
 
Por lo tanto, el motor al 50% de su capacidad debe ser capaz de generar el 
siguiente empuje: 
 
 
 𝑇50% =
𝑊
3
= 22,89 𝑁 (5.15) 
 
 
Para poder realizar el cálculo estructural, se ha buscado un motor de 
características similares a la actual, que el 50% de su capacidad sea capaz de 
entregar este empuje, para poder obtener un valor aproximado para el empuje 
máximo, ya que la curva de entrega de potencia de los motores no es lineal. El 
resultado obtenido es el siguiente: 
 
 𝑇𝑚𝑎𝑥 ≅ 39,7 𝑁 (5.16) 
 
 
Por lo tanto, cada viga del ala deberá soportar una carga de 19,85 N. 
 
Si calculamos el momento máximo que deberá soportar la viga en el 
empotramiento: 
 
 
 𝑀 = −𝑇 · 𝑏 +
𝑊 · 𝑙2
2
= −13,29 + 1,95 = −11,33 𝑁𝑚 (5.17) 
 
 
Como el momento obtenido es inferior al caso del modo avión, podemos 
determinar que la situación crítica se obtiene volante en este modo y, por tanto, 
no es necesario dimensionar la estructura para el caso del modo multirrotor. 
 
5.6. Estudio nueva planta motora 
 
Debido a que los motores actuales no son capaces de dar el empuje necesario 
para alcanzar los nuevos requerimientos, es necesario sustituirlos por otros más 
potentes. 
 
Por lo tanto, debemos buscar [10] una nueva motorización utilizando motores de 
tipo brushless y outrunner. Es fundamental encontrar los motores más eficientes 
posibles, puesto que necesitamos el mínimo consumo posible y añadir el mínimo 
peso posible a la plataforma. 
 
5.6.1. Batería 
 
La batería a utilizar es el máximo que podemos introducir en el espacio de carga 
del dron, que es una de la marca Tattu de tipo 6s (6 celdas en serie) y con una 
capacidad total de 16.000 mAh. 
 
CAPÍTULO 5: ESTUDIO MODIFICACIÓN DEL DRON PARA AUMENTO DE CARGA DE PAGO                                  49                                                           
Un aspecto importante que necesitamos conocer es la resistencia interna de la 
batería. Para ello, se ha utilizado un cargador de baterías Graupner Polaron EX-
14008 que nos permite conocer el estado de la batería celda por celda y nos da 
un valor de la resistencia interna de la batería. El primer paso es balancear las 
celdas, es decir, conseguir el mismo voltaje en cada celda (Fig 5.10). Una vez 
realizado el proceso obtenemos el valor de la resistencia interna de cada celda.  
 
 
 
Fig 5.10. Balanceado de celdas y medición resistencia interna  
            
 
Este proceso se ha realizado para baterías en varios estados, desde baterías 
prácticamente nuevas a baterías que ya han sido muy utilizadas y les quedan 
pocos ciclos de vida. Por lo tanto, tomaremos el valor más alto de impedancia 
total, que corresponde a una batería que ya ha sufrido muchos ciclos de vida y 
será el más restrictivo a la hora de hacer los cálculos. 
 
Como las celdas de la batería están conectadas en serie, el valor total de la 
impedancia de la batería será la suma del valor de las resistencias de cada celda: 
 
 
 𝑅𝑇𝑂𝑇 = 𝑅1 + 𝑅2 + 𝑅3 + 𝑅4 + 𝑅5 + 𝑅6 = 32,2 𝑚Ω (5.18) 
 
 
Este apartado del proyecto se ha realizado en paralelo a la realización de 
pruebas de vuelo, a partir de las cuales se ha visto que con una batería de tipo 
Li-Po sólo se puede aprovechar, aproximadamente, un 50% de la capacidad de 
la batería. Esto es debido a la superior caída de tensión que provocan los 
grandes consumos, tanto en aterrizaje como en despegue, siendo el aterrizaje 
un momento crítico. Por eso se ha determinado que es necesario trabajar en 
integrar en la plataforma una combinación de dos tipos de baterías: una Lithium 
Polymer para el modo avión y una Li-Po para el modo mulirrotor. 
 
                                             
8 Para realizar la carga de baterías Li-Po, el cargador aplica una corriente constante para luego 
continuar cargando el pack de baterías a voltaje constante. Todo se realiza a partir de los datos 
de voltaje obtenidos por el puerto de balanceo. 
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El espacio que tenemos disponible en el dron para introducir las baterías es de 
20x8x7,5 cm. A partir de pruebas realizadas, ha sido posible realizar vuelos con 
dos baterías Li-Po de 4500 mAh de la marca Tattu.)  
 
Por lo tanto, una buena solución (cuyas consecuencias se investigarán en la 
siguiente fase del proyecto, debido a que implica modificaciones a nivel de 
firmware y no es el objetivo de esta fase), sería utilizar una combinación una 
batería Li-Po de las nombradas anteriormente (capacidad que resulta suficiente, 
como podemos ver en el apartado Estudio autonomía, conjuntamente con una 
batería Li-Ion de dimensiones parecidas pero muy superior capacidad (tabla 5.6). 
 
Tabla 5.6. Características bateria Li-Po y bateria Li-Ion 
Modelo Tattu 6S 4500 Foxtech 6S 9500 
Capacidad 4500 mAh 9500 mAh 
Dimensiones 138x44x50 mm 120x70x50 mm 
Peso 650 g 900 g 
Max. capacidad de descarga 
112,5 A (continua) 
225 A (máxima) 
28,5 A (continua) 
47,5 A (máxima) 
 
 
El uso de la combinación de estas dos baterías excede ligeramente la capacidad 
del espacio actual para baterías, pero este podría ser modificado ligeramente 
para darles cabida. De esta manera, reduciríamos el peso del conjunto de 
baterías, reduciendo el consumo y aumentando la autonomía, puesto que en el 
modo ala fija podemos aprovechar una mayor capacidad de la batería que en el 
caso de una de tipo Li-Po, como se explica en el apartado Estudio autonomía. 
 
Por lo tanto, en fases futuras del proyecto se estudiará su integración y se 
cuantificarán los beneficios reales que puede aportar esta solución. 
 
5.6.2. Hélices 
 
En primer lugar, se determinó que las hélices actuales no se verían modificadas. 
Después de realizar el proceso iterativo de comprobar el rendimiento de las 
posibles hélices en los diferentes modos de vuelo, se observó como en función 
del régimen de vuelo nos convenía más usar un tipo de hélice u otro. 
 
Por lo tanto, tenemos que encontrar una solución de equilibrio entre el tamaño y 
el grado de inclinación de la pala. El resultado obtenido es que debemos 
determinar si la hélice más adecuada en nuestro caso es una de 13 pulgadas de 
diámetro y 8 pulgadas de paso o una de 14 pulgadas de diámetro y 7 pulgadas 
de paso. Esto se debe a que para el modo avión nos interesa (por norma general) 
la hélice de diámetro inferior a fin de conseguir una buena relación entre el 
empuje generado y el consumo energético y lograr una mayor autonomía, pero 
a la vez debemos ser capaces de poder generar el empuje necesario para 
garantizar un vuelo en modo multirrotor. 
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Una comprobación que debemos realizar una vez hemos escogido la hélice es 
analizar la compresibilidad del aire en la punta de la pala: 
 
 
 
𝑉𝑇𝐼𝑃,13𝑥8 = 𝜋 · 𝑛 · 𝑑 = 𝜋 · 11544 𝑟𝑝𝑚 · 0,3302 𝑚 = 199,59
𝑚
𝑠
→ 
𝑀𝑎𝑐ℎ = 0,589 < 0,8 
(5.19) 
 
 
 
𝑉𝑇𝐼𝑃,14𝑥7 = 𝜋 · 𝑛 · 𝑑 = 𝜋 · 11544 𝑟𝑝𝑚 · 0,3556 𝑚 = 214,94
𝑚
𝑠
→ 
𝑀𝑎𝑐ℎ = 0,634 < 0,8 
(5.20) 
 
 
 
Por lo tanto, no tendremos problemas de compresibilidad en ninguno de los dos 
casos. 
 
5.6.3. Resultados 
 
Para obtener una estimación de la configuración a utilizar, utilizaremos el 
software Motocalc, que, introduciendo las características de la batería que 
queremos utilizar, el peso del fuselaje del avión y las características básicas del 
ala, nos da una estimación de los motores a utilizar, así como las curvas 
características del conjunto. Cabe destacar que este software parte de la base 
que estamos hablando de un avión de ala fija convencional, por tanto, a la hora 
de realizar el dimensionado deberemos tener en cuenta sólo el número de 
motores que contribuyen al vuelo en el modo ala fija. Posteriormente, tendremos 
que comprobar si este resultado es válido para poder realizar un vuelo en modo 
multirrotor. 
 
Para analizar el vuelo en modo multirrotor utilizaremos el software eCalc. El 
inconveniente de este software es que es de pago y en su versión gratuita no 
tenemos todos los componentes elegidos disponibles, por lo tanto, se deberá 
realizar una aproximación con los componentes más parecidos posibles. 
 
El proceso para realizar el análisis de la planta motora es un poco iterativo, ya 
que, por ejemplo, para el modo avión nos interesan unas hélices de un diámetro 
más reducido y para el modo multirrotor todo lo contrario, por lo tanto, se ha de 
encontrar un punto de equilibrio. 
 
El objetivo principal es encontrar un motor con unas características de vuelo en 
modo avión lo más optimizadas posible y que sea capaz de cubrir los 
requerimientos básicos en modo multirrotor, ya que los motores ideales para 
cada uno de los modos de vuelo tienen características bastante opuestas. 
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5.6.3.1. Modo avión 
 
Según los parámetros de control de la controladora de vuelo, se recomienda que 
la velocidad mínima de vuelo debe ser un 20% superior a la velocidad de entrada 
en pérdida. Esta velocidad está estimada entre 10 y 11 m/s, por lo tanto, la 
velocidad mínima de vuelo establece en 13,2 m/s. Cabe recordar que 
actualmente la velocidad de crucero del avión se encuentra entre 15 y 16 m/s 
(datos del fabricante), por lo tanto, será la velocidad de crucero de referencia 
para el nuevo cálculo. 
 
Para esta primera aproximación, y con el fin de establecer un cierto factor de 
seguridad9, seremos lo más pesimistas posibles y en los parámetros para 
caracterizar el drag de nuestro dron, supondremos que tenemos muchos 
elementos que influyen a aumentar el drag (cables, elementos estructurales, 
GPS, etc.). 
 
Una vez introducidos todos los parámetros y haber comparado varios motores, 
los resultados obtenidos nos dicen que los motores más adecuados son el 
modelo de Sunnysky X3525-520 KV, o el X3520 III-520 KV de este mismo 
fabricante. Estos motores son muy similares a los que lleva actualmente nuestra 
plataforma (tabla 5.7): el primero es ligeramente más potente (añadiendo un 
poco de peso) y el segundo es una versión actualizada, más eficiente y potente 
que los motores actuales reduciendo el consumo. 
 
Tabla 5.7. Características distintos motores tenidos en cuenta 
Especificaciones X3520 KV520 X3520 III KV520 X3525 KV520 
Diámetro del estator 35 mm 35 mm 35 mm 
Grosor del estator 20 mm 20 mm 25 mm 
Nº de brazos del estator 12 12 12 
Nº de polos del rotor 14 14 14 
Motor Kv 520 520 520 
Corriente en vacío 1,1 A 1,1 A 1,3 A 
Resistencia del motor 30 m 23 m 22 m 
Corriente continua máxima 70 A/30 S 80 A/30 S 75 A/30 S 
Potencia continua máxima 1750 W 2000 W 1875 W 
Pes 207 219 243 
Diámetro del rotor 42,5 mm 42,5 mm 42,5 mm 
Diámetro del eje 5 mm 5 mm 5 mm 
Longitud del cuerpo 45 mm 45 mm 50 mm 
Longitud del eje 64 mm 64 mm 69 mm 
Max Li-po 4-6 S 4-6 S 4-6 S 
ESC 60-80 A 60-80 A 60-80 A 
 
 
Los resultados obtenidos (tabla 5.8) para estos motores usando una hélice de 13 
pulgadas de diámetro y 8 pulgadas de paso son los siguientes: 
 
                                             
9 El software utilizado requiere la introducción del nivel de elementos secundarios que ejercen 
fricción con el viento durante el vuelo, dando 3 opciones. 
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Tabla 5.8. Resumen prestaciones de los motores con hélice de 13x8 
Especificaciones X3520 KV520 X3520 III KV520 X3525 KV520 
Velocidad óptima de vuelo 13,2 m/s 13,2 m/s 13,3 
Autonomía @ Vopt 126 min 43 s 122 min 5 s 120 min 39 s 
Throttle @ Vopt 49% 49% 49% 
Consumo @ Vopt 15,5 A 16 A 16,3 A 
Pérdidas @ Vopt 24 W 22,7 W 28,6 W 
Tensión @ Vopt 10,1 V 10,05 V 10,05 V 
Autonomía @ Vcruise 90 min 39 s 95 min 47 s 93 min 42 s 
Throttle @ Vcruise 58% 57% 57% 
Consumo @ Vcruise 18,3 A 17,6 A 18 A 
Pérdidas@ Vcruise 29,4 W 26,8 W 33,7 W 
Tensión @ Vcruise 11,9 V 11,8 V 11,7 V 
 
 
Los valores de las prestaciones en vuelo para la hélice de 14 pulgadas de 
diámetro y 7 pulgadas de paso son: 
 
Tabla 5.9. Resumen prestaciones de los motores con una hélice de 14x7 
Especificaciones X3520 KV520 X3520 III KV520 X3525 KV520 
Velocidad óptima de 
vuelo 
13,2 m/s 13,2 m/s 13,3 m/s 
Autonomía @ Vopt 114 min 56 s 109 min 54 s 110 min 30 s 
Throttle @ Vopt 60% 60% 60% 
Consumo @ Vopt 13,5 A 14,5 A 15 A 
Pérdidas @ Vopt 28,4 W 27,3 W 34,6 W 
Tensión @ Vopt 12,65 V 12,6 V 12,6 V 
Autonomía @ Vcruise 80 min 32 s 86 min 35 s 84 min 48 s 
Throttle @ Vcruise 72% 71% 71% 
Consumo @ Vcruise 16,6 A 15,6 A 15,9 A 
Pérdidas@ Vcruise 34,8 W 32,5 W 41,3 W 
Tensión @ Vcruise 15,1 V 15 V 14,9 V 
 
 
Como se puede observar, ninguno de los motores satisface los requerimientos 
impuestos para realizar la misión, pero obtenemos una primera aproximación 
válida para la realización de pruebas. En ambos casos, el motor más adecuado 
para ser utilizado en modo avión en condiciones de crucero es el Sunnysky 
X3520 III-520 KV. Por lo tanto, realizaremos un análisis más en profundidad con 
este modelo. 
 
Encontramos que para la hélice de 14x7 el consumo es más bajo y la potencia 
es más alta. Por tanto, a partir de la ley de Ohm podemos deducir que el voltaje 
es superior. Esto se debe a que para volar a la misma velocidad que una hélice 
de 13x8, debemos aumentar las revoluciones del motor (Fig 5.11). 
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Fig 5.11. Relación entre dimensiones de la hélice y RPM del motor 
 
De este modo, encontramos un régimen de trabajo que nos permite tener un 
consumo menor a costa de aumentar el trabajo del motor, lo que supone tener 
un margen de maniobra más pequeño. Esto significa que no podremos realizar 
aceleraciones tan grandes ni podemos alcanzar velocidades de vuelo tanto altas. 
 
Para nuestra misión nos interesa más conseguir una mayor autonomía que una 
cierta maniobrabilidad, por tanto, para el modo avión nos conviene más utilizar 
una hélice 14x7. 
 
Antes de analizar los resultados obtenidos, se debe realizar un primer análisis 
(suponiendo que los 3 motores son idénticos) para comprobar que se cumple 
uno de los principales requisitos: ratio de empuje-peso de 2 a 1 con los motores 
a máxima potencia. Para ello, teniendo en cuenta que el conjunto de la 
plataforma supone un peso de 69 N, el conjunto de la planta motora debe ser 
capaz de entregar 138 N. Si observamos las características de este motor para 
los dos tipos de hélice a analizar, obtenemos: 
 
 
 𝑇100%,13𝑥8 = 𝑇1 + 𝑇2 + 𝑇3 =  12150 𝑔𝑓 ≅ 119,2 𝑁 (5.21) 
 
 
 𝑇100%,14𝑥7 = 𝑇1 + 𝑇2 + 𝑇3 = 13290 𝑔𝑓 ≅ 130,3 𝑁 (5.22) 
 
 
Teniendo en cuenta que esto se trata de una primera aproximación, ya que, en 
caso de llevarse a cabo, se sustituirá uno de los motores (el de cola) por otro de 
características optimizadas para plataformas de tipo multirrotor, podemos afirmar 
que para una hélice de 14x7 estamos muy cercanos a tener la plataforma bien 
dimensionada. 
 
De este modo, estudiaremos el comportamiento de la plataforma para los dos 
tipos de hélice, pero nos centraremos en la de 14x7. 
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(a)                                                                             (b) 
  
(c)                                                              (d) 
Fig 5.12. Resultados obtenidos para una hélice de 13x8 
 
Como se ha mencionado anteriormente, para cumplir los requisitos que requiere 
volar en condiciones de crucero, el hecho de montar el motor con una hélice de 
14x7 supone someter el motor a un mayor trabajo que usando una hélice de 
13x8. También observamos como el consumo en vuelo usando una hélice de 
14x7 (Fig 5.13 (a)) es bastante superior al consumo usando la hélice de 13x8 
(Fig 5.12 (a)), excepto en el régimen de RPM máximas para cada caso, en el 
que encontramos que la hélice de 14x7 supone un menor consumo. 
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(a)                                                             (b) 
 
   
(c)                                                              (d) 
Fig 5.13. Resultados obtenidos para una hélice de 14x7 
 
El aumento de la eficiencia global (Fig 5.13(b y d) y Fig 5.12 (b y d)), se debe a 
que a medida que aumentamos la velocidad de vuelo, tanto las hélices como los 
motores se vuelven más eficientes, por lo que pueden generar el mismo nivel de 
empuje con una potencia inferior, reduciendo al máximo la pérdida de potencia. 
 
También podemos observar como el consumo para la hélice de mayores 
dimensiones es superior al de la hélice de menores dimensiones, excepto 
cuando entramos en un rango de trabajo determinado, donde resulta inferior, 
otorgándonos una mayor autonomía. 
 
El empuje que generan los motores del dron depende sobre todo de la potencia 
de salida que nos entrega la hélice, que a la vez depende de la potencia que 
proporciona el motor al eje y el rendimiento de la hélice: 
 
 
 𝑇 =
𝑃ℎè𝑙𝑖𝑥
𝑉
=
𝜂𝑃𝑃𝑜𝑢𝑡
𝑉
 (5.23) 
 
 
 
5.6.3.2. Modo multirrotor 
 
Para el estudio de la planta propulsora en este modo de vuelo utilizaremos el 
software eCalc. Como hemos mencionado antes, este software no nos permite 
introducir exactamente el dron con los componentes exactos, pero sí que nos 
permite realizar una buena aproximación. 
 
En el caso de las baterías, el programa nos permite introducir una batería de 
16.000 mAh con la misma configuración, pero con una relación de descarga de 
20/30C, ligeramente superior a la de 15/30C que caracteriza nuestra batería. 
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También encontramos que el peso y la impedancia por celda es ligeramente 
superior a los valores reales. 
 
 
 
Fig 5.14. Introducción de la batería para el estudio 
 
 
Como el modo a optimizar en nuestro caso es el modo avión, el motor a analizar 
es el Sunnysky X3520 III-520 KV. Como se ha mencionado en el apartado del 
análisis en modo ala fija, se debe estudiar si nos conviene más utilizar una hélice 
de 13x8 o una de 14x7. Lo que haremos será encontrar las características más 
importantes de los motores con ambas hélices a fin de encontrar cuál de las dos 
nos dará una mayor autonomía en una misión estándar. 
 
Otro factor a tener en cuenta es que actualmente el dron no lleva las 3 hélices 
con las mismas dimensiones, si no que la hélice que está destinada sólo al modo 
multicóptero tiene un diámetro superior (17 pulgadas) y un paso inferior (5,5 
pulgadas). Introduciendo estos valores en el software de cálculo obtenemos una 
autonomía de vuelo en modo estacionario superior, una mejor relación empuje-
peso y un mejor empuje específico, teniendo todos los parámetros de vuelo en 
zona óptima excepto el consumo de potencia, que resulta ligeramente superior. 
Esto nos lleva a concluir que tendremos que mantener esta configuración, pero 
tendremos que hacer los cálculos en este software como si las tres hélices fueran 
las mismas, ya que no permite introducir una modificación de este tipo. 
 
Los principales parámetros de vuelo obtenidos para el motor empleando una 
hélice de 13x8 son los siguientes: 
 
 
 
 
Fig 5.15. Parámetros de rendimiento obtenidos para una hélice de 13x8 
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Como podemos observar, no tenemos ningún parámetro que esté en zona 
crítica, pero sí que vemos como esta motorización tiene unas prestaciones muy 
justas para el peso de la plataforma. En todo caso, como sólo necesitamos este 
modo de vuelo para aterrizar y despegar, lo podemos dar como válido. 
 
En cuanto a los resultados obtenidos, el más importante es el consumo 
realizando un vuelo en hover. En este caso, para una hélice de 13x8, obtenemos 
un consumo para cada motor de 23,08 A, dato extraído de los resultados que se 
pueden observar en el Anexo 2. Esto supone un consumo total en condición de 
hover de 69,24 A. 
 
Para una hélice de 14 pulgadas de diámetro y 7 pulgadas de paso, encontramos 
los siguientes parámetros de vuelo: 
 
 
 
 
Fig 5.16. Parámetros de rendimiento obtenidos para una hélice de 14x7 
 
 
En este caso, usando una hélice de 14x7, obtenemos que el consumo de cada 
motor realizando un hover es de 21,45 A (se puede observar la obtención de este 
dato en el Anexo 2), suponiendo un consumo total de 64,35 A. 
 
El consumo máximo de un motor para el caso de la hélice de 13x8 es de 55,55 
A y, para el caso de la hélice de 14x7 es de 62,72 A (se puede observar la 
obtención de este dato en el Anexo 2). Como actualmente los variadores 
utilizados son de 50 A, sería necesario substituirlos para ambos casos. 
 
Como podemos observar, el dron quedaría bien dimensionado para ambas 
configuraciones, aunque algunos parámetros se encuentran en zona algo crítica. 
Cabe destacar que este análisis no es exacto, ya que debido a la naturaleza del 
software estamos dimensionando con elementos de características un poco 
inferiores de las que disponemos en realidad. Sin embargo, podemos observar 
cómo estamos muy próximos cumplir una de las condiciones principales, que se 
realizar un hover al 50% de la capacidad de los motores, por lo que podemos 
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concluir que con los componentes reales el dron estaría bien dimensionado y 
encontraríamos los parámetros teóricos de vuelo en zonas menos críticas. 
 
También hay que destacar que la naturaleza de utilizar este modo de vuelo es 
poder realizar despegues y aterrizajes en espacios reducidos, es decir, nuestro 
dron sólo utiliza este modo de vuelo de manera transitoria, por lo que no 
necesitamos optimizar las prestaciones del dron para este modo de vuelo. 
 
Por otro lado, podemos concluir que para este modo de vuelo nos conviene 
utilizar las hélices de diámetro superior y paso inferior. 
 
5.7. Estudio autonomía 
 
A partir de las pruebas realizadas con la plataforma Nimbus 1800 VTOL, 
observamos como el consumo realizando un hover es muy parecido al consumo 
en la fase de ascenso. Por lo tanto, utilizaremos el valor de consumo en hover 
para realizar el cálculo en esta fase de vuelo. Otro aspecto que se ha analizado 
es que necesitamos unos 25 segundos tanto para realizar el despegue como 
para realizar el aterrizaje de forma segura. Calcularemos el consumo para ambas 
hélices en estas fases de vuelo, y realizaremos una estimación de la autonomía 
restante en modo avión para ambos casos para ver con cuál de los dos 
podríamos lograr una mayor autonomía. 
 
Por tanto, conociendo los tiempos que se emplean en estas fases y el consumo 
(64,35 A), podemos determinar cuál es la capacidad de la batería empleada en 
estas fases para saber cuál es la restante para realizar el vuelo horizontal. 
 
De este modo, la batería consumida durante el aterrizaje y el despegue es: 
 
 
 𝐶𝑇𝑂 = 64,35 𝐴 · 25 𝑠 = 1608,75 𝐴 · 𝑠 = 446,88 𝑚𝐴ℎ (5.24) 
 
 
Por lo tanto, la cantidad de batería que consumirá durante las fases de aterrizaje 
y de despegue es de 894 mAh. 
 
Si tenemos en cuenta el factor de que sólo podemos emplear un 50% (a partir 
de los resultados obtenidos en el apartado Pruebas de vuelo) de la capacidad 
de la batería, esto nos deja una capacidad para el vuelo horizontal de: 
 
 
 𝐶𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 = 16000 𝑚𝐴ℎ · 0,5 − 894 𝑚𝐴ℎ = 7106 𝑚𝐴ℎ = 7,106 𝐴ℎ (5.25) 
 
 
Que supone un tiempo de vuelo de: 
 
 
 𝑡𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 =
7,106 𝐴ℎ
15,6 𝐴
= 0,456 ℎ = 27 min 20 𝑠 (5.26) 
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Es decir, 1 segundo de vuelo en el modo multirrotor equivale a 4 segundos de 
vuelo en modo avión. 
 
El resultado obtenido es que sobredimensionando el dron para poder portar una 
carga de pago de 2 Kg tendríamos una autonomía de vuelo muy escasa, que 
solamente nos permitiría realizar pequeñas pruebas de vuelo con tal de poner a 
prueba la integración de la mochila de alerta en una plataforma de este tipo.
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CAPÍTULO 6. PRUEBAS DE VUELO 
 
6.1. Introducción 
 
El objetivo de este apartado es conseguir un conocimiento completo del 
comportamiento de un dron de tipo VTOL convertible, acompañado de una 
optimización del mismo con el fin de maximizar aspectos como la estabilidad y 
la autonomía sin poner en riesgo la integridad de la plataforma. 
 
Para ello primero habrá que realizar un análisis previo para entender el 
funcionamiento de la plataforma a nivel de firmware. Esto incluye entender los 
diferentes modos de vuelo disponibles, cuáles son los parámetros de control de 
vuelo más importantes y cómo se pueden realizar vuelos autónomos con una 
plataforma de este tipo. 
 
A partir de aquí, y antes de realizar las primeras pruebas de vuelo, se realizarán 
las calibraciones de todos los sistemas (GPS, telemetría, acelerómetros, etc.) y 
se realizarán simulaciones de vuelo para entender cuál es el comportamiento 
que podemos esperar a la hora de realizar las pruebas. 
 
6.2. Análisis previo 
 
Los drones de ala fija de tipo VTOL convertible son tratados a nivel de firmware 
como un tipo de Quadplanes (híbridos de aviones de ala fija y multirrotores). 
 
6.2.1. Modos de vuelo 
 
El código de vuelo para un Quadplane está basado en el firmware de los aviones 
de ala fija para añadiendo 5 modos de vuelo: 
 
- QStabilize (modo 1710, como Copter Stabilize): permite volar el dron en 
modo manual pero el dron se equilibra automáticamente en el eje roll y 
eje yaw. 
 
- QHover (modo 18, como Copter ALT_HOLD): el empuje se regula 
automáticamente para mantener la altitud actual. En cuanto a los ejes 
yaw, pitch y roll, se comporta igual que en modo estabilizado. 
 
- QLoitier (modo 19, como Copter Loitier): el dron intenta mantener la 
posición actual, la orientación y la altitud. El piloto puede controlar el dron, 
pero en el momento en el que suelta los controles, éste reducirá la 
velocidad para mantener la posición. 
                                             
10 Número de modo de vuelo asociado para este tipo de vuelo. Importante para saber ciertas 
asignaciones de parámetros.  
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- QLand (modo 20, como Copter Land): modo para realizar el aterrizaje 
con la velocidad indicada a partir de la altura indicada. Una vez el dron 
haya aterrizado parará los motores y se desarmará si el empuje del piloto 
está al mínimo. 
 
- QRTL (modo 11, como Copter RTL): en este modo el dron vuelve desde 
la posición actual a la posición de inicio para realizar un hover. Cuando 
hacemos un RTL tenemos varias opciones: volar en círculos alrededor del 
punto de retorno en modo avión de ala fija; volar como VTOL el punto de 
retorno y aterrizar verticalmente o volar en el punto de retorno en modo 
ala fija y aterrizar en modo vertical una vez el dron ha llegado. 
 
Debido a la naturaleza de los drones de este tipo, hay ciertos tipos de modos de 
vuelo que se deben evitar, como son ACRO, STABILIZE, TRAINING y MANUAL, 
ya que el piloto automático debe ser capaz siempre de prever lo que el piloto 
está intentando realizar en cuanto a velocidad y altitud. 
 
El equivalente a volar en modo manual es utilizar el modo FBWA11. 
 
6.2.2. Actuaciones en vuelo 
 
La transición en un QuadPlane es el punto en el que la aeronave realiza el 
cambio de tipo de vuelo en modo multirrotor a volar como un avión de ala fija 
convencional o viceversa. La transición se puede realizar tanto por el piloto como 
basada en la velocidad del aire y el modo de vuelo. 
 
La manera primaria para hacer la transición es cambiando el modo de vuelo, ya 
sea utilizando el canal de modo de vuelo del transmisor o utilizando una estación 
de tierra para ordenar el cambio. 
 
Si la transición se hace a modo manual, los motores para el modo multicóptero 
detendrán inmediatamente, por lo tanto, se debe intentar evitar este modo de 
vuelo, ya que no hay asistencia de los motores. Por otra parte, se puede activar 
esta asistencia con el parámetro Q_ASSIST_SPEED (se puede ver la 
explicación de todos los parámetros de vuelo nombrados en el Anexo 3) y, por 
debajo de esta velocidad, actuarán los motores de modo QuadPlane. En 
sistemas tilt-rotor no existe esta asistencia, por lo tanto, en nuestra plataforma, 
debemos evitar utilizar el modo de vuelo manual. 
 
En cambio, si la transición se realiza en cualquier otro modo de vuelo de avión 
de ala fija, los motores de modo multicóptero continuarán hasta que el dron 
detecte que tiene la velocidad suficiente (ARSPD_FBW_MIN). Una vez se haya 
alcanzado la velocidad, se mantendrá la asistencia durante un tiempo 
                                             
11 En este modo de vuelo la controladora intenta mantener el dron nivelado (sin mantener la 
altura) incluso cuando el piloto está realizando un giro. El control de empuje es manual y es lo 
que permite controlar la altura, pero está constreñido entre un valor máximo y uno mínimo 
establecidos previamente. 
CAPÍTULO 6: PRUEBAS DE VUELO                                                                                                                               63                                                           
 
 
Q_TRANSITION_MS y, a partir de ahí, se detienen los motores que sirven para 
el modo helicóptero. 
 
Para hacer la transición de modo ala fija a multirrotor, el motor para el vuelo 
horizontal se parará automáticamente, pero las superficies de control 
continuarán estabilizando el avión. Esto permite realizar transiciones cuando se 
vuela a grandes velocidades. La única excepción es cuando el parámetro 
Q_VFWD_GAIN es diferente de 0 (recomendado 0,05), que en este caso el 
motor para el vuelo horizontal se utilizará para mantener el nivel del avión. 
 
El modo cruise, o FBWB, es similar al modo FBWA, pero el dron intenta mantener 
también la altitud. Los controles de roll son idénticos. 
 
6.2.2.1. QHover a FBWA 
 
Los motores se inclinan hacia delante hasta un ángulo Q_TILT_MAX y darán 
asistencia hasta llegar a la velocidad ARSPD_FBW_MIN, donde se colocarán de 
manera horizontal. 
 
Al mover los alerones, los motores dan asistencia para ayudar al giro. 
 
6.2.2.2. FBWA a QHover 
 
Los rotores del modo QuadPlane activan automáticamente intentando mantener 
la altura actual. 
 
6.2.2.3. RTL 
 
Avión hará transición a modo ala fija. Se debe configurar Q_RTL_MODE a 1 para 
que aterrice como VTOL cuando se acerque al punto de retorno. 
 
Tenemos 3 opciones: 
 
- A: RTL plane, el dron empieza a hacer círculos sobre la posición home. 
El parámetro para controlar la altitud es el Rally Point y si no tenemos será 
ALT_HOLD_RTL. 
 
- B: VTOL RTL, vuelve a la posición de inicio en modo helicóptero y aterriza 
usando el mismo modo. Vuelve a velocidad Q_WP_SPEED y hasta una 
altura Q_RTL_ALT. Una vez llega a home, hace un descenso de manera 
vertical. 
 
- C: RTL híbrido. Vuelve a la posición home como un avión y aterriza como 
un helicóptero. Para activar esta opción debemos tener el parámetro 
Q_RTL_MODE con valor 1. La transición a modo VTOL la realiza a una 
distancia RTL_RADIUS. 
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6.2.2.4. Dron vs viento 
 
Para combatir el viento tenemos el parámetro Q_WVANE_GAIN, que indica la 
tendencia del dron orientarse contra el viento en modo QLoitier, QLand y QRTL. 
Se recomienda un valor de 0,1 ya que un valor superior puede generar 
inestabilidades. 
 
El típico vuelo manual de prueba sería: 
 
- Despegar en modo QLoitier o QHover. 
 
- Realizar el cambio a modo FBWA y aumentar empuje para empezar a 
volar en modo ala fija. 
 
- Realizar el cambio a QHover o QStabilize para volver al punto de partida 
en modo multicóptero. 
 
6.2.3. Misiones autónomas en un QuadPlane 
 
Para realizar un aterrizaje autónomo utilizaremos el comando 
NAV_VTOL_TAKEOFF. Con este comando sólo tenemos que definir la altura a 
la que damos por finalizado el despegue, a partir de ahí el avión se moverá hasta 
el siguiente waypoint realizando la transición a modo ala fija. 
 
Para realizar un aterrizaje de manera autónoma utilizamos el parámetro 
NAV_VTOL_LAND. A la hora de utilizar este parámetro es importante separar 
horizontalmente de manera correcta este punto del waypoint anterior, ya que en 
cuanto llegue a este punto hará el cambio a modo multicóptero. Es decir, si no le 
hemos dado espacio suficiente para poder reducir la velocidad, el dron realizará 
un cambio muy drástico y, si le hemos dado demasiado espacio, el dron estará 
mucho tiempo volando en modo VTOL, lo que supone un gran gasto de batería. 
Esta distancia suele ser de entre 60 y 80 metros. 
 
Una alternativa para realizar el aterrizaje es utilizar un RTL y definir el parámetro 
Q_RTL_MODE como 1. De esta manera el avión volará en modo ala fija hasta 
que entre en una distancia RTL_RADIUS respecto la posición de origen, lo que 
facilita realizar un aterrizaje VTOL. 
 
Para mezclar vuelo de tipo ala fija y VTOL en una misión podemos utilizar el 
comando DO_VTOL_TRANSITION. Si el valor de este parámetro es 3, el dron 
hará el cambio a vuelo VTOL y, si es 4, el dron hará el cambio a vuelo de ala fija. 
Normalmente el punto anterior suele estar a una altura de unos 20 metros. 
 
6.2.4. SITL 
 
Las siglas SITL significan Software In The Loop, que consiste la integración del 
código fuente de producción compilado en una simulación de modelo 
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matemático, proporcionando un entorno virtual de simulación para el desarrollo 
y prueba de estrategias de control detalladas para sistemas grandes y complejos. 
 
Para empezar a entender el comportamiento del dron y los efectos de los 
diferentes parámetros, se han realizado pruebas de vuelo con el simulador 
incorporado en Mission Planner. Este simulador nos permite simular misiones 
creadas por nosotros con un dron al cuál le hemos introducido los parámetros de 
vuelo reales de nuestra plataforma.  
 
Gracias a esto no podemos obtener un fiel reflejo del comportamiento que tendrá 
el dron en vuelo, pero sí que nos ayuda a entender cómo afectan los diferentes 
parámetros y qué tipo de reacciones en vuelo podemos esperar.  
 
6.3. Configuración inicial 
 
El primer paso antes de poder realizar cualquier prueba de vuelo, es realizar la 
calibración de todos los sistemas de control de la aeronave y comprobar su 
correcto funcionamiento. 
 
La calibración de los acelerómetros y de la brújula es sencilla, simplemente se 
deben seguir los pasos indicados por Mission Planner (Fig 6.1). 
 
 
Fig 6.1. Calibración con Mission Planner 
 
En cuanto a la telemetría, la plataforma está equipada con una telemetría CUAV 
SX module de 900 MHz. Debido a que esta frecuencia corresponde a una banda 
ya utilizada en telecomunicaciones en España, aparte de ser ilegal su uso, tiene 
unas interferencias muy grandes que hacen complicado el poder utilizarla con 
seguridad. De este modo, para las primeras pruebas se ha decidido sustituirla 
por una telemetría utilizada para HEMAV en otras plataformas. 
 
La telemetría escogida para las pruebas iniciales es una RFD868x Modem (Fig 
6.2), con gran alcance y que trabaja a 868 MHz. 
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Fig 6.2. Telemetría usada en las pruebas de vuelo 
 
En futuras pruebas se introducirá en la plataforma una telemetría ya probada y 
puesta a punto, de largo alcance y con capacidad para transmisión de vídeo. 
 
En cuanto al GPS, al intentar recibir localización GPS es capaz de detectar 
posición, pero no detecta ningún satélite. Para solucionarlo, se borraron los datos 
de la Pixhawk y se volvió a cargar firmware. Una vez hecho esto cargamos la 
lista de parámetros que llevaba inicialmente el dron y se pudo obtener 
posicionamiento GPS. 
 
6.4. Pruebas de vuelo 
 
El objetivo principal de las pruebas de vuelo es realizar una optimización de los 
parámetros de vuelo para conseguir la máxima autonomía posible volando en 
modo ala fija. Por lo tanto, gran parte de las pruebas serán realizadas con esta 
finalidad. 
 
Antes, sin embargo, será necesario realizar una serie de pruebas para entender 
y comprobar el correcto funcionamiento en vuelo de la plataforma. 
 
6.4.1. Prueba de vuelo 1 
6.4.1.1. Objetivos 
 
Este primer bloque de pruebas de vuelo es el más importante, ya que será la 
primera vez que ponemos a aprueba esta tecnología. El principal objetivo es 
llegar a comprender los diversos modos de vuelo del dron para poder realizar 
misiones autónomas. Para poder llegar a este punto, primero se deben hacer 
una serie de vuelos de prueba manuales para poder entender mejor su 
comportamiento y poder terminar de realizar algunas calibraciones. 
 
Por lo tanto, este primer bloque se dividirá en dos partes: una serie de pruebas 
de vuelo manuales y una serie de misiones en modo autónomo. 
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En las misiones en modo autónomo, el objetivo es ir incrementando la dificultad 
del vuelo (si las pruebas básicas son satisfactorias) para poder acabar realizando 
una misión completa, donde tendremos transiciones a mitad de vuelo, a fin de 
simular a pequeña escala lo que debería ser una misión real. 
 
Los distintos vuelos de prueba que se deben realizar en modo manual son las 
siguientes: 
  
- Una vez tengamos todos los sistemas de navegación calibrados, se 
procederá a realizar vuelos para probar de forma individual los diferentes 
modos de vuelo. El primer modo de vuelo al ser analizado es el modo 
loitier. 
 
- Una vez realizado el vuelo en modo loitier se realizará una prueba de 
vuelo en modo copter (modo multirrotor). 
 
- Una vez se hayan realizado estas dos pruebas, se realizará la prueba 
final, que consiste en analizar el comportamiento del dron en modo ala 
fija. Para ello serán necesarias dos transiciones: una después de realizar 
el despegue y una previa a realizar el aterrizaje. Con este vuelo de prueba 
se dan por finalizados los ensayos en modo manual. 
 
- Si tenemos previsión de tener suficiente batería, probar el modo RTL. 
 
El siguiente paso es realizar las pruebas en modo de vuelo autónomo. Para ello, 
primero se han creado una serie de misiones con Mission Planner. Estas 
misiones se realizan en la mitad del campo de vuelo más cercana al piloto, a fin 
de poder controlar el dron en modo manual en caso de que algo no salga bien y 
se pierda el control del mismo. Se realizarán a una altura de 100 metros (próxima 
a la altura máxima de 120 metros permitida), a fin de poder tener margen de 
maniobra para recuperar el control del dron. De esta manera se han creado 4 
misiones, que van de menos a más dificultad para comprobar el comportamiento 
del dron en todas las situaciones posibles: 
 
- Primera prueba: se realiza un vuelo en modo QLoitier combinado con 
QHover con un número reducido de waypoints. 
 
- Segunda prueba: se realizará el despegue y el aterrizaje en modo VTOL, 
pero el vuelo se realizará todo en modo ala fija. 
 
- Tercera prueba: se realizará un aprueba similar al anterior, pero 
introduciendo un cambio de morfología en mitad del vuelo. 
 
- Cuarta prueba: en la última prueba se pretende poner a prueba el dron, 
realizando una simulación de lo que podría ser una misión en condiciones 
de servicio. Por lo tanto, se realizará un despegue y un aterrizaje en modo 
VTOL y durante el vuelo se combinarán segmentos volando en modo ala 
fija y segmentos volando en modo QHover. 
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6.4.1.2. Desarrollo 
 
Estas primeras pruebas se han realizado con dos packs de baterías, cada uno 
formado por dos baterías 6S de 4500 mAh conectadas en paralelo, sumando dos 
packs de 9000 mAh cada uno. Esto supone que el peso de la plataforma era de 
4 Kg en estas pruebas. 
 
El primer paso fue realizar unas comprobaciones iniciales al Dronelab de la 
EETAC, para no ir al campo de vuelo y encontrarnos con cualquier problema 
inesperado. Volando el dron en modo QHover, observamos como la calibración 
del sistema propulsivo no era la correcta, provocando una cierta inestabilidad. La 
inclinación de los motores no era la correcta y esto hacía que el avión no 
estuviera bien equilibrado: en despegar el avión tiende a ir hacia atrás y en hacer 
un loitier queda inclinado hacia delante. Otro problema encontrado es que la 
entrega de potencia no es continua, provocando tirones (demasiada entrega de 
potencia del motor trasero). 
 
 
Fig 6.3. Instante inmediatamente anterior y posterior al despegue 
 
Otro problema a solucionar en cuanto a estabilidad es que el motor derecho 
generaba demasiada potencia, aspecto que, si lo añadimos a la incorrecta 
inclinación de los servos, hace que el dron rote hacia la derecha en realizar un 
hover, como se puede observar en la figura 6.3. 
 
Cambiando los parámetros de control de las revoluciones del motor y su 
inclinación, se logró encontrar la estabilidad deseada, dejando la plataforma lista 
para ir a volar en el campo de vuelo. 
 
Una vez en el campo de vuelo, los vuelos manuales realizados se desarrollaron 
de la siguiente manera: 
 
- Vuelo 1: Se empezó volando la plataforma en modo QHover, pasando 
rápidamente a modo QLoitier, obteniendo resultados muy satisfactorios. 
Acto seguido se pasó a volar en modo cruise, en el que se encuentra falta 
de control de profundidad. El tiempo total de este primer vuelo fue de 4 
minutos 15 segundos de vuelo. 
 
- Vuelo 2: Se realiza el despegue volando en modo QHover. A 35 metros 
se produce el cambio a cruise y subimos hasta 110 metros. En línea recta 
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consume 7-8 A a 19-20 m/s y unos 3-4 A a 15 - 16 m/s. El tiempo total de 
vuelo fue de 9 minutos 40 segundos sumando vuelo 1 y vuelo 2. 
 
En cuanto a la prueba autónoma, se observa un comportamiento en vuelo muy 
correcto, pero tenemos una velocidad FBW max muy elevada (27 m/s) cuando 
realiza la conversión a modo ala fija. También encontramos que la velocidad final 
de descenso es demasiado lenta (30 cm/s) y nos hace perder demasiado tiempo 
de vuelo. 
 
Para solucionar estos dos aspectos reducimos la FBW max a 20 m/s y la 
velocidad final de descenso se aumentó a 50 cm/s. 
 
Como la batería restante en el pack de baterías utilizado para las pruebas 
manuales era suficiente, probamos RTL a media misión, observando que el dron 
vuelve en modo avión y cambia a VTOL cuando entra en el radio indicado 
respecto la posición inicial. 
 
- Prueba autónoma 2. A pesar del cambio de velocidad indicado, continúa 
alcanzando un pico de velocidad alto, de 25 m/s. 
 
Se hicieron 3 vuelos con la misión indicada (Fig 6.4) para hacer varias 
comprobaciones: en el primero no dejamos que el dron aterrizara, si no que al 
llegar al último segmento indicamos que reiniciara la misión por el punto 1; en el 
segundo vuelo realizamos un RTL (return to launch) a mitad del vuelo para 
comprobar el comportamiento del dron en este modo y en el tercero 
desarrollamos la misión sin ninguna alteración. Por lo tanto, tomaremos los datos 
de este último vuelo para realizar un análisis más detallado. 
 
 
 
Fig 6.4. Representación en Google Earth de la trayectoria seguida por el dron 
 
 
Al aterrizar el dron mantiene los motores encendidos durante demasiado tiempo, 
por lo tanto, cambiamos el Disarm (comando que detiene los motores una vez 
ha aterrizado) a 5 segundos en vez de 20. 
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6.4.1.3. Análisis 
 
Debido al éxito de estas pruebas de vuelo en cuanto al comportamiento del dron, 
se ha decidido analizar ciertos aspectos importantes del vuelo, a fin de poder 
mejorar las prestaciones en futuras pruebas: 
 
- Consumo en modo multirrotor: este aspecto es clave, ya que el consumo 
en este modo de vuelo es muy superior (del orden de 6 veces) al consumo 
en modo avión, por lo tanto, es un factor determinante para la autonomía 
del avión. 
 
- Consumo en modo ala fija en función de la velocidad: el objetivo es 
encontrar una velocidad de equilibrio que nos permita alcanzar la mayor 
distancia de vuelo posible a una velocidad lo más elevada posible. 
 
- Altitud ganada o perdida en las transiciones: de modo multirrotor a ala fija 
y de ala fija a modo multirrotor, para poder reducir al máximo el tiempo de 
vuelo en estas fases. 
 
Para analizar las diferencias de altura en las transiciones, obtenemos las gráficas 
(Fig 6.5) de airspeed y de altura del dron, para poder observar en qué momento 
exacto se produce la transición. 
 
 
 
Fig 6.5. Gráfica de altura y velocidad respecto el tiempo 
 
Como se puede observar, una vez finalizado el despegue el dron realiza la 
conversión a modo ala fija y la velocidad aumenta, generando un pico con la 
velocidad necesaria para poder volar en modo ala fija (25,5 m/s). Cabe destacar 
que se modificó la velocidad máxima de vuelo para que el pico de velocidad no 
fuera tan grande (27 m/s en los casos anteriores). Esto supone que la pérdida 
de altura del dron en realizar la conversión es superior (5 metros y 2,5 metros 
respectivamente). 
 
De este modo, con el fin de realizar una transición de manera más suave en 
futuras pruebas se modificará el ángulo máximo que pueden alcanzar los servos 
manteniendo asistencia de multirrotor, ya que se prevé que de este modo la 
transición será más continuada y no de una manera tan brusca. 
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En cuanto al empuje (Fig 6.6), observamos como para realizar la fase de ascenso 
en multirrotor la plataforma utiliza un 45% aproximadamente, pero al llegar al 
punto de la transición utiliza el 100%. Para realizar un hover de manera 
estacionaria, el avión utiliza un 46%, pero a diferencia de cuando está realizando 
un ascenso, este empuje es totalmente constante. Es decir, nos acercamos a los 
valores establecidos como condición de vuelo en modo multirrotor de utilizar el 
50% de empuje para realizar un hover, teniendo en cuenta que faltaría añadir la 
carga de pago. 
 
 
 
Fig 6.6. Gráfica para observar el empuje del dron en vuelo 
 
Para realizar la fase inicial de descenso el consumo es algo inferior que para 
realizar el ascenso, mientras que para realizar el aterrizaje el consumo es 
bastante similar que en ascenso (Fig 6.7). Para la fase de ascenso encontramos 
un consumo bastante constante de 45 A, mientras que en la fase de descenso 
el consumo es bastante irregular con una media de 36 A. Durante el aterrizaje 
encontramos un consumo de 42 A. Por otra parte, en vuelo encontramos un 
consumo de 6 A de media. 
 
 
Fig 6.7. Consumo de corriente durante el vuelo 
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Por lo tanto, el ascenso y el descenso en modo multirrotor son fases de vuelo 
que debemos limitar, ya que suponen momentos de consumo crítico. Por lo tanto, 
reducir estos segmentos durante el vuelo nos permitirá maximizar autonomía. 
Para ello, debemos determinar claramente las diferencias de alturas durante las 
transiciones para poder reducir estas fases al mínimo. 
 
En vuelo en modo ala fijo encontramos que el dron consume entre 7-8 A volando 
a una velocidad de 19-20 m/s, mientras que para volar a la velocidad de crucero 
indicada por el fabricante el dron, de entre 15 y 16 m/s, tenemos un consumo de 
entre 3 y 4 A. Con estas primeras pruebas de vuelo realizadas no podemos 
determinar claramente cuál es el consumo en función de la velocidad, así que 
una de las futuras pruebas será determinar cuál es el consumo en función de la 
velocidad del dron y encontrar cuál es la velocidad de entrada en pérdida real y 
la velocidad máxima que puede alcanzar el dron, para determinar el rango 
operativo. 
 
Otro de las comprobaciones a realizar es la correlación que encontramos entre 
los valores de airspeed y los valores de la velocidad de GPS (Fig 6.8). Los 
valores de estas dos velocidades nunca será el mismo, ya que es relativa 
respecto al aire y el otro respecto al suelo. Lo que sí que hay que comprobar es 
que la diferencia entre ellas sea constante. A partir de los resultados obtenidos, 
se puede afirmar la buena calibración de este sensor. 
 
 
 
Fig 6.8. Airspeed vs groundspeed 
 
6.4.1.4. Conclusiones 
 
Este primer conjunto de pruebas de pruebas de vuelo ha permitido comprobar el 
buen funcionamiento en vuelo y realizar las calibraciones básicas para poder 
aumentar la complejidad de estas. A partir de las observaciones realizadas 
durante el desarrollo de las pruebas y el posterior análisis, se ha determinado 
que las pruebas a realizar en el siguiente bloque de vuelos es el siguiente: 
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- Modificar el ángulo máximo que pueden alcanzar los servos manteniendo 
asistencia de multirrotor, para realizar la transición de manera más 
progresiva y perder menos altura en realizar la transición. 
 
- Determinar claramente las diferencias de alturas durante las transiciones 
para poder reducir estas fases al mínimo. 
 
- Determinar cuál es el consumo en función de la velocidad del dron y 
encontrar cuál es la velocidad de entrada en pérdida real y la velocidad 
máxima que puede alcanzar el dron. 
 
- Determinar cuál es el máximo payload que podemos añadir al dron sin 
tener en cuenta autonomía, sólo estabilidad y capacidad de los motores. 
 
6.4.2. Prueba de vuelo 2 
6.4.2.1. Objetivos 
 
Una vez comprobado el correcto funcionamiento en vuelo de la plataforma, el 
objetivo es seguir realizando pruebas con el fin de optimizar las fases de vuelo y 
maximizar la autonomía en modo ala fija.  
 
Por otro lado, a fin de conocer cuáles son las limitaciones de la plataforma se 
aumentará la carga de pago para conocer el comportamiento de la plataforma y 
cuáles son las prestaciones y consumos bajo esas condiciones.  
 
6.4.2.2. Desarrollo 
 
Estas pruebas han sido realizadas con una batería de 16.000 mAh. Por tanto, el 
TOW para estas pruebas se corresponde con el MTOW teórico indicado por el 
fabricante: 4,8 Kg. 
 
Observaciones realizadas en campo: 
 
- Q_tilt_max cambiado a 65º para no perder tanta altura y no generar un 
pico de velocidad tan grande. 
 
- En el momento de iniciar la prueba, aparece un viento moderado que 
inicialmente es racheado pero que termina siendo constante.  
 
- La aeronave sufre pérdida de mucha altura en la transición, pero recupera 
bien y gana altura con facilidad. Hay que analizar si es debido al cambio 
de parámetros, al peso o a que el avión inicia el giro hacia el siguiente 
waypoint de manera inmediata. 
 
- MTOW alto debido a la batería. 
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- En realizar un RTL, se produce una conversión prematura. Esto supone 
demasiado tiempo volando en modo multirrotor y problemas con el 
consumo, llegando a temer por si sería capaz de aterrizar sin problemas. 
 
6.4.2.3. Análisis 
 
Aspectos telemétricos a analizar: 
 
- Creando la gráfica donde aparece el airspeed, la velocidad GPS, el 
consumo y la altura se puede observar claramente el consumo en función 
de la velocidad y saber si estamos con viento a favor o viento en contra. 
 
- Diferencia de altura generada en las transiciones. 
 
- Analizar empuje con viento a favor y viento en contra. 
 
La misión fue diseñada (en el Anexo 4 se puede observar cómo diseñar una 
misión de este tipo) para poder analizar cuál es el consumo exacto en función de 
la velocidad de vuelo. Las condiciones a la hora de realizar ña prueba no eran 
ideales, ya que el viento era de unos 7 m/s en dirección paralela a los segmentos 
donde debía volar el dron. Por lo tanto, la misión se realizó con viento totalmente 
de cara en unos segmentos y totalmente de cola en otras. Esto nos permitirá 
analizar el consumo en función de dos velocidades de viento: 7 m/s en contra y 
para la misma velocidad a favor. 
 
 
 
Fig 6.9. Misión planificada vs trayectoria seguida por el dron 
 
Como podemos observar (Fig 6.9), la misión se desarrolló con éxito, pero 
debemos tener en cuenta ciertos aspectos. El primero, es la trayectoria que 
describe el avión una vez despega en modo multirrotor y realiza la transición a 
CAPÍTULO 6: PRUEBAS DE VUELO                                                                                                                               75                                                           
 
 
la altura indicada para poder llegar al siguiente waypoint a la altura que se ha 
indicado en la misión. Es muy importante tenerlo en cuenta porque podemos 
tener problemas con obstáculos cercanos. Otro aspecto a tener en cuenta es los 
efectos del viento y de la velocidad a la hora de realizar los giros. Si observamos 
la imagen (Fig 6.9), el viento era completamente paralelo a los segmentos 
rectilíneos dibujados por la aeronave y yendo de la parte de arriba a abajo de la 
imagen. Si seguimos observando la imagen, la velocidad del avión en la parte 
derecha de la imagen era inferior a la de la parte izquierda, ya que iba ganando 
velocidad al finalizar cada giro. De esta manera podemos observar los efectos 
de la velocidad y el viento a la hora de intentar seguir las trayectorias indicadas. 
 
En el siguiente gráfico (Fig 6.10) podemos observar claramente el efecto que ha 
generado el viento en nuestra prueba y podemos saber si tenemos el viento a 
favor o en contra, con el fin de poder analizar el consumo. 
 
También podemos observar como el dron entró inesperadamente antes de la 
cuenta en modo multirrotor cuando estaba realizando el RTL. Esta parte no se 
tendrá en cuenta para calcular cuál es el tiempo que necesita el dron para 
realizar un aterrizaje, pero sí que se utilizará para analizar la diferencia de altura 
cuando entra en modo multirrotor. 
 
 
 
Fig 6.10. Airspeed vs GPS speed para apreciar el viento en los distintos 
segmentos 
 
Las pruebas realizadas nos permiten hacer una primera aproximación de cuál es 
el consumo en función de la velocidad teniendo en cuenta la velocidad del viento. 
Como podemos observar (Fig 6.11) en la fase de vuelo en modo ala fija, el 
consumo no es nada estable12, por lo que es complicado extraer unas buenas 
conclusiones. De todos modos, se analizará el consumo en función de la 
velocidad en los tramos centrales de cada segmento, sin tener en cuenta las 
posibles variaciones de velocidad sufridas los giros. 
 
                                             
12 Esto es debido a la influencia del viento y a los cerrados giros que debía realizar la aeronave. 
El viento provocó que el vuelo no fuese del todo nivelado, teniendo ganancias y pérdidas de 
altura constantes, hecho que obliga a la controladora a variar el empuje constantemente. 
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Fig 6.11. Consumo de corriente durante el vuelo 
 
En esta prueba, con un peso de despegue superior a la prueba anterior, el 
consumo durante el despegue fue de 67 A y se emplearon un total de 26 
segundos y, el consumo en el aterrizaje fue de 50 A y tardó un tiempo total de 
21 segundos. 
 
El cambio prematuro a modo multirrotor y el consecuente desplazamiento 
horizontal en este modo hasta el punto de aterrizaje supuso un total de 1 min y 
15 s con un consumo medio de 49 A. 
 
En total, la misión se compone por 12 segmentos, comenzando volando con 
viento en contra. El último segmento no sirve para ser analizado ya que se utiliza 
para perder altura y poder disminuir el tiempo de vuelo en modo multirrotor en la 
fase de aterrizaje. 
 
El tiempo de vuelo para desarrollar la fase a analizar fue de 8 min y 30 s, mientras 
que el tiempo total de vuelo en modo ala fija fue de 9 min y 15 s. 
 
Al analizar los consumos en cuanto a capacidad de la batería utilizada, supone 
que en la fase de ascenso se consumieron unos 500 mAh y en la fase de 
descenso unos 300 mAh (debemos tener en cuenta que debido al cambio de 
morfología prematura se consumieron unos 1.000 mAh extra), mientras que la el 
vuelo en modo avión supusieron unos 1.300 mAh, suponiendo un total de 3100 
mAh. 
 
Se ha analizado y se ha llegado a la conclusión de que el parámetro 
ALT_HOLD_RTL es el posible causante de la precipitada transición. Tiene un 
valor de 50 metros, y es un parámetro que indica la altura a la que debe ir el dron 
para realizar un loitier cuando está realizando un RTL. Al haber fijado la altura 
del último waypoint a 50 metros, puede que haya un conflicto interno en el que 
el dron no sabe qué hacer (hubo un momento de vuelo en el que parecía volar 
en un modo intermedio, justo a una altura de 50 metros. 
 
Debido al elevado consumo en el modo multirrotor, el sistema de control no es 
capaz de detectar exactamente cuál es la capacidad restante en la batería y nos 
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indicaba que la batería estaba próxima a agotarse, cuando en realidad ni mucho 
menos lo estaba, como podemos observar en la lectura del voltaje restante a las 
baterías (Fig 6.12). Esta lectura es muy parecida a la que podemos observar 
analizando la telemetría, que nos dice que terminamos la prueba de vuelo con 
un 60% de batería. 
 
Este problema es debido básicamente a la baja calidad de los componentes 
utilizados en la PDB para realizar estas mediciones, junto con una posible mala 
calibración. 
 
 
 
Fig 6.12. Lectura de la tensión en cada celda despúes del vuelo 
 
Esto supone un gran problema, ya que estamos limitando la autonomía cuando 
el potencial con estos consumos y baterías es muy superior (Fig 6.13). Una 
posible solución puede ser utilizar dos baterías, una para utilizar exclusivamente 
en las fases de ascenso y de descenso y otra para el modo avión. 
 
 
 
Fig 6.13. Lectura de tensión obtenida (verde) y estimación de la caída de 
tensión de la bateria en reposo (rojo) 
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Tabla 6.1. Datos de consumo obtenidos a partir de la velocidad con viento en 
contra 
Airspeed – Consumo (viento en contra) 
Segmento Airspeed 
(m/s) 
Consumo 
(A) 
Throttle 
(%) 
Ground speed 
(m/s) 
1 13 7 15 8 
3 15 6 15 8 
5 17 8 17 10 
7 19 8 18 12 
9 20 9 19 13 
11 20 8 19 13 
 
Tabla 6.2. Datos de consumo obtenidos a partir de la velocidad con viento a favor 
Airspeed – Consumo (viento a favor) 
Segmento Airspeed 
(m/s) 
Consumo 
(A) 
Throttle 
(%) 
Ground speed 
(m/s) 
2 14 6 14 20 
4 17 5 12 22 
6 18 6 15 23 
8 20 7 17 25 
10 20 8 18 25 
 
 
Como podemos observar (Tabla 6.1 y 6.2), hemos obtenido unos resultados 
interesantes desde el punto de vista del comportamiento del dron respecto el 
viento, pero resultados que no son significativos de cara al propósito de esta 
prueba, ya que no permiten analizar de manera común el rango de velocidades 
que se pretendía. 
 
En cuanto a diferencia de altura que se genera en las transiciones (Fig 6.14), la 
pérdida en la transición de modo multirrotor a modo ala fijo fue peligrosamente 
grande, ya que se había fijado la altura a la que tenía que realizar la transición a 
30 metros y la pérdida fue de 10 metros. Se deberán realizar futuras pruebas 
qué parte de este aumento en la diferencia de altura fue debido al aumento de 
peso y qué parte debido al cambio en el parámetro de control del ángulo máximo 
de los servos durante la transición. 
 
En la transición de modo avión a modo multirrotor la altura ganada es de 15 
metros, que también resulta bastante superior respecto pruebas anteriores. 
 
 
CAPÍTULO 6: PRUEBAS DE VUELO                                                                                                                               79                                                           
 
 
 
Fig 6.14. Análisis de las dos transiciones 
     
 
Un aspecto que puede resultar importante es la influencia del viento, por lo tanto, 
es otro aspecto que se deberá analizar en futuras pruebas. 
 
6.4.2.4. Conclusiones 
 
Por lo tanto, como conclusiones de esta prueba, podemos afirmar el buen 
comportamiento de la plataforma realizando una misión autónoma bajo el efecto 
de un viento de intensidad moderada. Se ha conseguido acotar en un mayor 
grado las fases críticas de vuelo y poder determinar y reducir el tiempo que se 
emplea en ellas, pero no se ha podido llegar a unos buenos resultados en cuanto 
a optimización del vuelo en modo ala fija. Otro aspecto significativo es el aumento 
del peso de la plataforma hasta llegar al MTOW indicado por el fabricante. 
 
Las futuras pruebas a realizar son: 
 
- Analizar los efectos de la modificación el parámetro que controla el ángulo 
máximo de los servos en la transición con ese mismo peso. 
 
- Volver a realizar la misión en las condiciones más ideales posibles (viento 
inexistente o próxima a ser 0) para determinar de manera correcta el 
consumo. 
 
- Comprobar que al realizar un RTL el dron no realiza el cambio de vuelo 
de manera prematura. 
 
- Analizar las diferencias de altura en las transiciones sin los efectos del 
viento 
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6.4.3. Prueba de consumo 
 
6.4.3.1. Introducción 
 
La diferencia entre la autonomía obtenida en las distintas pruebas y la autonomía 
especificada por el fabricante, junto con el hecho de que no concuerde el 
consumo total de un vuelo con la batería restante, nos lleva a pensar que la 
plataforma realmente consume más que los datos obtenidos. Es decir, que 
tenemos un mal calibrado de la PDB (Power Distribution Board) y, como 
consecuencia, una mala lectura del consumo de corriente. 
 
6.4.3.2. Objetivos 
 
El objetivo de esta prueba es encontrar el consumo real de nuestra plataforma a 
fin de poder entender mejor las pruebas de vuelo y obtener una mayor precisión 
en la estimación de autonomía. 
 
Para ello habrá que calibrar correctamente el módulo de potencia en condiciones 
similares a las de vuelo, puesto que es el elemento cuyo calibrado está haciendo 
que la controladora de vuelo nos dé un valor de lectura de consumo erróneo. 
 
6.4.3.3. Desarrollo 
 
Para comprobar la lectura del consumo de corriente, realizaremos una medida 
del amperaje que está consumiendo el dron y lo compararemos con lo que dice 
que está consumiendo, para saber el offset de la PDB (Power Distribution Board). 
 
Esto lo podemos realizar directamente con Mission Planner, que nos da la opción 
de poder calibrarlo (Fig 6.15) mediante el uso de un aparato de medida externo. 
 
 
 
Fig 6.15. Pasos a seguir para calibrar la PDB 
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Para ello, el aparato de medida que usaremos en esta prueba es un G.T.POWER 
Rc, que permite una medida de hasta 130 A. Es un medidor que había usado 
HEMAV en otros proyectos, por lo que el primer paso es adaptarlo a nuestro 
caso (Fig 6.16). Los conectores del instrumento se deben modificar para poderlo 
conectar al dron y la batería, que utiliza unos conectores de tipo XT-90. 
 
 
 
Fig 6.16. Preparación del instrumento de medición utilizado 
 
 
La manera de proceder de esta prueba es fijar la plataforma en el suelo con el 
fin de no correr ningún riesgo (Fig 6.17), y hacer rotar los motores a baja 
potencia. Se comparará el consumo real de la lectura del amperímetro con la 
lectura del consumo a partir de lo que dice la PDB del avión. 
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Fig 6.17. Dron preparado para la realización de la prueba 
 
El primer paso que se ha realizado es comprobar la lectura de tensión en reposo. 
Para ello se han utilizado dos aparatos de medida externos (un servo-tester y un 
amperímetro de gran amperaje) para compararlos entre ellos y comprobar si la 
lectura de la Pixhawk es correcta.  
 
Se ha obtenido que las lecturas del servo-tester y el amperímetro son similares 
(24,171 V y 24,15 V respectivamente) y, en cambio, la lectura de la Pixhawk es 
de 24,23 V. La manera de corregir esta diferencia es introduciendo manualmente 
el valor de lectura en el apartado Measured battery voltage (Fig 6.18) y, 
automáticamente, se corrige el valor Voltage divider. 
 
 
 
Fig 6.18. Panel de Mission Planner con los distintos parámetros a modificar 
 
En cambio, esta diferencia en la lectura de tensión deviene ligeramente superior 
en condiciones de vuelo y, como este momento es el más determinante, 
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realizaremos la calibración con el mando de control de empuje del transmisor al 
50%, obteniendo el siguiente resultado:  
 
 
 
Fig 6.19. Lecturas de tensión y corriente calibradas para condiciones de vuelo 
 
El siguiente paso es corregir la lectura de corriente. Como podemos observar en 
la figura 6.18, el valor inicial de Amperes per volt es de 41,69 A. El procedimiento 
se ha realizado bajo las mismas condiciones que el caso anterior, con el mando 
de control de empuje al 50%. En la figura 6.19 podemos observar el resultado 
obtenido, teniendo que el consumo real es superior a los valores que estábamos 
obteniendo previamente. Introduciendo la lectura real en el apartado Measured 
current, se modifica automáticamente el valor Amperes per volt, obteniendo un 
valor de lectura más real. 
 
Esto significa que el valor de consumo real era superior al que nos estaba 
diciendo la Pixhawk, hecho que justifica la reducción de autonomía obtenida en 
las pruebas respecto a las especificaciones establecidas por el fabricante. 
 
6.4.3.4. Conclusiones 
 
Se ha conseguido reducir un factor que resultaba muy limitante en cuanto a la 
autonomía de la plataforma. La lectura de tensión de la batería en condiciones 
de alto consumo estaba calibrada de manera que la diferencia entre el valor real 
y el valor que nos otorga la Pixhawk era próxima a 1 V, de manera que el sistema 
nos estaba informando de que la batería estaba próxima a agotarse cuando en 
realidad no es así. Esto nos permitirá conseguir una autonomía ligeramente 
superior. 
 
Otro factor que nos ayuda a entender la reducción de autonomía especificada 
por el fabricante respecto a los resultados obtenidos es que el consumo real es 
ligeramente superior al que estábamos obteniendo hasta ahora. 
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CAPÍTULO 7. CONCLUSIONES 
 
7.1. Conclusiones del trabajo 
 
El objetivo final del proyecto en el que se engloba este trabajo de final de grado 
es obtener una plataforma dron de ala fija con tecnología de conversión para el 
cambio de morfología y ser, de esta manera, una plataforma VTOL. 
 
El principal desafío que se planteaba al inicio del proyecto, y cuya solución ha 
resultado ser uno de los principales objetivos de ese trabajo de final de grado, 
es la falta de experiencia y conocimientos, tanto a nivel personal como a nivel de 
personal de HEMAV, de la operativa de este tipo de UAV. 
 
Por lo tanto, se decidió enfocar el trabajo a desarrollar en esta dirección, a la vez 
que se planteó el desafío de sobredimensionar la plataforma para adaptarla a los 
requerimientos finales del proyecto. 
 
Desde el punto de vista del sobredimensionamiento de la plataforma, se ha 
llegado a la conclusión que, a partir del estudio realizado, no es posible cumplir 
con los requisitos de operación. Pese a reducir el peso máximo de la carga de 
pago (la sirena de alerta y sus sistemas de alimentación y control), de unos 3,5 
kg a 2 kg, que debe portar la plataforma, la autonomía de vuelo resulta muy 
alejada de la que debería ser para poder realizar la misión. Por lo tanto, se ha 
determinado que este sobredimensionamiento es válido para la realización de 
pruebas, como la integración de subsistemas con tal de no poner en riesgo la 
integridad del futuro prototipo y la realización de pruebas para analizar la 
afectación de distintos parámetros, pero nunca podrá llegar a ser válida para 
realizar la misión establecida. 
 
En cuanto a la parte operativa, se han cumplido todos los objetivos planteados 
al inicio del proyecto. Esto significa que se han podido probar todos los modos 
de vuelo de los que dispone una plataforma de este tipo, entender su 
comportamiento y cómo afecta a este la modificación de los parámetros de 
control. Se han podido realizar misiones autónomas y se han definido cuáles son 
los aspectos a mejorar y cómo se puede realizar la optimización de los mismos, 
llegando a la conclusión que la fase de vuelo crítica es el despegue, debido a la 
pérdida de altura al realizar la transición de modo multirrotor a modo ala fija. La 
fase de descenso resulta igualmente crítica, pero por los problemas de consumo 
comentados, pudiendo apurar más esta fase debido a que siempre se gana 
altura en la transición.  
 
Gracias a la realización de las pruebas, han quedado claros cuáles son los 
puntos débiles de una plataforma de este tipo, como el hecho de que usar el 
mismo motor para dos tipos de vuelo de naturaleza tan distinta no resulta 
eficiente para ninguno de los dos y se debe encontrar una solución de 
compromiso, o el hecho de que los problemas relacionados con el gran consumo 
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nos llevan a utilizar baterías de dos tipos diferentes para mantener una gran 
autonomía. 
 
7.2. Líneas de trabajo futuras 
 
Puesto que el proyecto ALERTMAV aún se encuentra en una fase prematura, la 
realización de este trabajo final de grado y sus conclusiones son muy importantes 
para definir cuáles son las líneas de trabajo a seguir de ahora en adelante. 
 
Las líneas de trabajo futuras se deben centrar en buscar una nueva plataforma 
con características mucho más concretas, con tal de poder cumplir todos los 
requisitos establecidos. Se deben tener en cuenta los siguientes puntos: 
 
- Uno de los puntos clave para obtener la autonomía deseada, es obtener 
una buena solución de compromiso entre ambos tipos de vuelo, siendo 
las hélices el aspecto clave. Es necesario encontrar, o si es el caso 
desarrollar, una hélice lo más eficiente posible que nos permita realizar 
los dos tipos de vuelo con resultados óptimos. 
 
- Es clave el uso de dos tipos de fuentes de energía, es decir, el uso de dos 
tipos de baterías (Li-Po y Li-Ion) que nos permita conseguir la máxima 
autonomía posible con una reducción en el peso. 
 
- La integración de elementos en el cuerpo de la plataforma y el peso de la 
estructura son factores fundamentales, puesto que tener elementos 
colocados de manera externa a la plataforma y tener un peso elevado 
perjudican notablemente a la autonomía. 
 
- Es necesario seguir trabajando en la optimización del vuelo, estudiando 
cómo afecta el peso a las transiciones con el fin de reducir las fases de 
ascenso y descenso al mínimo sin poner en riesgo la integridad de la 
plataforma. 
 
- En el momento de elegir y desarrollar la futura plataforma con la que 
trabajar, es necesario realizar un sobredimensionamiento, puesto que se 
ha visto que los datos facilitados por los fabricantes son en condiciones 
muy óptimas y siempre tendremos prestaciones y capacidades 
considerablemente inferiores a las indicadas. 
 
7.3. Planificación  
 
En cuanto a la planificación, inicialmente se empezó a trabajar sin un rumbo 
claro, puesto que por parte de HEMAV se había hablado de la necesidad de 
realizar un análisis de mercado y cuáles eran los objetivos finales del proyecto, 
pero sin definir el proceso intermedio. 
 
De esta manera, se empezó a trabajar a principios de junio de 2018 con la 
asimilación de toda la documentación del proyecto. A partir de aquí se inició el 
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trabajo de análisis de mercado, finalizando este proceso a finales de junio de 
2018. Por cuestiones económicas, no fue posible la adquisición de la plataforma 
por parte de HEMAV hasta principios de agosto, por lo que no se dispuso de ella 
hasta septiembre de 2018. Fue entonces en este punto en el que se acabó de 
definir los pasos a seguir en el proyecto y se elaboró una planificación detallada 
(tabla 7.1), que incluía los pasos más importantes a cumplir. 
 
Tabla 7.1. Diagrama de Gantt inicial 
 
 
 
Debido a que hay decisiones que no han sido todavía tomadas, o por ejemplo, 
por hechos relacionados con la disponibilidad del piloto experto de HEMAV para 
realizar pruebas, hay ciertos aspectos de la planificación que se han modificado 
y otros que no se han cumplido (tabla 7.2). Por lo tanto, se han producido 
pequeñas desviaciones temporales y en los aspectos trabajados. 
 
Tabla 7.2. Diagrama de Gantt realizado 
 
 
El principal hecho diferencial es que la toma de decisiones ha sido pospuesta 
hasta la entrega de este trabajo, puesto que será en función de los resultados 
obtenidos aquí y cuando se inicie a trabajar en la siguiente fase del proyecto. 
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 ANEXO 1. DATASHEET MOTORES NIMBUS 
  
Los datos para el cálculo de la capacidad máxima de la planta motora actual se 
han extraído de los datasheets indicados por el fabricante. 
 
Para el caso de los motores de las alas, modelo Foxtech X3520 KV520, el 
datasheet es el siguiente: 
 
 
 
Para el caso del motor posterior, modelo Foxtech X4112S KV400, el fabricante 
no nos indica las prestaciones para este motor acompañado de una hélice de 
17x5,5, de manera que aproximaremos a una hélice de 17x5,8, cuyas 
prestaciones son similares. El datasheet para este motor es el siguiente: 
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ANEXO 2. RESULTADOS eCALC 
 
El resultado completo obtenido para el motor estudiado asociado a una hélice de 
13x8 es el siguiente: 
 
 
 
 
Para el caso de la hélice de 14x7, se han obtenido los siguientes resultados: 
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En nuestro caso, los datos que han sido utilizados son los asociados al régimen 
en hover y los que están asociados al régimen de trabajo máximo.  
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ANEXO 3.  PARÁMETROS DE VUELO NOMBRADOS 
 
En este anexo se presentará una breve descripción para todos los parámetros 
nombrados en el apartado de pruebas: 
 
- Q_ASSIST_SPEED: Esta es la velocidad por debajo de la cual los 
motores para el vuelo multirrotor brindarán estabilidad y asistencia en la 
sustentación en los modos de ala fija. Cero significa que no hay asistencia, 
excepto durante la transición. Varía entre un 0 y 100 y sus unidades son 
m/s. 
 
- ARSPD_FBW_MIN: Velocidad mínima requerida en los modos de empuje 
automática. Debe establecerse en un 20% más alto que la velocidad de 
pérdida para vuelo nivelado. Su valor varía entre 5 y 100 y sus unidades 
son m/s. 
 
- Q_TRANSITION_MS: Tiempo de transición en milisegundos después de 
alcanzar la velocidad mínima indicada. 
 
- Q_VFWD_GAIN: nos indica la tendencia del avión a orientarse en contra 
del viento en modo loitier y a la hora de realizar despegue y aterrizaje en 
modo VTOL. Su valor varía en un rango entre 0 y 1. 
 
- Q_TILT_MAX: Este es el ángulo máximo de los motores basculantes en 
los que se habilitará el control multicóptero. Más allá de este ángulo, el 
avión volará únicamente como un avión de ala fija y los motores se 
inclinarán a su ángulo máximo en la TILT_RATE. Su valor varía entre 20 
y 80 y tiene unidades de grado (º). 
 
- Q_RTL_MODE: Sólo puede tener valor de 0 o 1. Si se establece en 1, en 
hacer RTL cambiará a QRTL cuando esté dentro del radio RTL_RADIUS 
del destino RTL.  
 
- ALT_HOLD_RTL:  Es la altitud que intentará mantener la plataforma al 
realizar un loitier sobre la posición home. 
 
- Q_WP_SPEED: Define la velocidad en cm/s que el avión intentará 
mantener horizontalmente durante una misión WP. Su valor varía entre 
20 y 2000 cm/s.  
  
- Q_RTL_ALT: La altitud a la que se dirige inicialmente la aeronave en el 
modo QRTL. Varía entre un valor de 1 y 200 y sus unidades son metros. 
   
- RTL_RADIUS: Define el radio al que realizará el loitier cuando está en 
modo RTL. Si esto es cero, entonces se usa WP_LOITER_RAD. Si el 
radio es negativo, entonces se usa un sentido contrario a las agujas del 
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reloj. Si es positivo, el loitier se realizará en el sentido de las agujas del 
reloj. Su valor varía entre -32767 y 32767 y sus unidades son metros. 
 
- Q_WVANE_GAIN: Esto controla la tendencia a la orientación hacia el 
viento. Un valor de 0.1 es comenzar y dará un giro lento hacia el viento. 
Para una respuesta más rápida se recomienda usar un valor de 0.4. El 
weathervaning funciona girando en la dirección de roll. Sus valores varían 
entre 0 y 1. 
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ANEXO 4. DISEÑO MISIÓN AUTÓNOMA 
 
Para crear una misión autónoma con Mission Planner como la desarollada en la 
prueba de vuelo 2, el primer paso es abrir el apartado Flight Plan. Esto nos 
permitirá establecer los distintos waypoints e introducir los comandos necesarios 
para realizar el vuelo. El primer paso será fijar la posición de inicio, aunque una 
vez iniciemos la misión esta se reajustará a la verdadera posición de inicio de la 
misión. 
 
Como parámetros predeterminados, debemos fijar Radio WP (margen que tiene 
el UAV para interceptar un waypoint) en 20 metros y debemos seleccionar la 
opción Verify height, que nos permitirá referenciar la altura respecto el suelo. 
 
 
 
El siguiente paso es crear el polígono sobre el cual después crearemos la misión. 
Como ya se ha comprobado el buen funcionamiento de la aeronave, se puede 
aprovechar el campo de vuelo en su plenitud, alejándonos de la posición de 
inicio. Es importante no sobrevolar por encima de la posición inicial, a fin de evitar 
que ante cualquier problema la aeronave pueda dirigirse hacia nosotros.  
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Una vez creado el polígono, seleccionamos la opción Auto WP > Survey grid. 
Entonces nos aparece el menú de parámetros de control para definir la 
cuadrícula que queramos que siga nuestra plataforma. Los principales 
parámetros son: la distancia entre líneas, que nos define el número de 
segmentos; Over shoot, que nos indica cuánto se aleja la plataforma de la 
cuadrícula en realizar los giros y fijado en 120 metros, que es con lo que se suele 
trabajar en HEMAV y Lead In, que nos indica a qué distancia de la cuadrícula 
debe finalizar el giro (haciéndolo más abierto o más cerrado) el UAV y está fijado 
en 60 metros. 
 
 
 
Llegados a este punto, sólo nos queda introducir en la línea de comandos las 
variaciones de velocidad deseadas introduciendo el comando 
DO_CHANGE_SPEED al inicio de cada segmento.  
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ANEXO 5. PROBLEMAS RECIBIMIENTO DRON 
 
 
En el momento de realizar el primer montaje del dron, observamos que había 
ciertas partes que estaban en mal estado. Se contactó a la compañía que 
enviaba la plataforma para encontrar una solución y éstos respondieron que 
debíamos tratar de solucionarlo por nuestra cuenta puesto que eran defectos 
causados por el transporte y no eran significativos.  
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Puesto que una de las respuestas fue que podíamos usar algún tipo de resina 
para solucionarlo, se decidió que la mejor opción de la que disponíamos en el 
taller de HEMAV era usar resina epoxy Araldite Rapid, que en sus características 
estaba indicada para ser usada en madera y plásticos. Así que se decidió 
solucionar todos os problemas con esta resina. 
 
 
 
Una vez se programó la primera prueba de vuelo con el piloto experto de 
HEMAV, este comunicó que no estaba satisfecho con la solución utilizada en 
sujetar la estructura que soporta el motor. De esta manera, se retiró la resina 
mediante aplicación de calor con un soldador y se procedió a fijar de una manera 
correcta los tornillos de la estructura de sujeción.  
 
La sorpresa fue que, en el momento de realizar esta fijación, nos dimos cuenta 
que el fabricante había olvidado de colocar tornillos para fijar la estructura del 
motor y, simplemente, estaba colocado a presión. Finalmente se desmontó todo 
el sistema de fijación del motor a fin de colocar los tornillos. 
 
El primer paso es retirar la carcasa protectora de cables y variador: 
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El siguiente paso es retirar por completo la estructura de sujeción:  
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Finalmente se procedió a la colocación de los tornillos y a volver a montar toda 
la estructura, quedando esta perfectamente fijada.
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ANEXO 6. DISEÑOS CAD DESCARTADOS 
 
 
Se realizaron varios diseños en Solidworks que, finalmente, fueron descartados. 
 
En una primera puesta en marcha de la aeronave, se observó que tenía una 
cierta inestabilidad provocada por el tren de aterrizaje. Para solucionar esto, se 
pensó en adaptar un nuevo apoyo para el tren de aterrizaje posterior.  
 
Para ello se elaboraron tres pequeños cilindros con la impresora 3D, con tal de 
saber exactamente cuál era el diámetro más indicado del agujero por el que 
había que introducir el tren de aterrizaje actual en la nueva pieza. 
 
   
 
Finalmente se descartó esta mejora, puesto que no suponía una mejora 
significante en la estabilidad de la aeronave y su coste elevado (unos 30 euros 
según el volumen de material necesario indicado por la impresora), y supondría 
un aumento del drag considerable. 
 
Otro diseño que se descartó fue una modelización de la plataforma para su 
posterior análisis aerodinámico. Se llegó a la conclusión de que las 
complejidades que suponía un estudio de este tipo excedían los objetivos de este 
proyecto y, seguramente también los conocimientos para ello, dando por válida 
la aproximación realizada con XFLR5. 
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Malla creada para el análisis a realizar, que finalmente no se realizó: 
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ANEXO 7. INSTRUMENTOS DE MEDICIÓN 
 
 
El aparato usado para cargar las baterías, balancear las celdas y medir la 
resistencia interna de cada celda ha sido un Graupner Polaron Pro EX-1400. 
 
 
 
Cuyas especificaciones son las siguientes: 
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Este instrumento dispone de dos canales con los que poder trabajar de manera 
simultánea, hecho que nos permite cargar (o analizar) dos baterías a la vez. 
 
 
Para la medición del voltaje total e individual de cada celda de manera rápida, 
tanto en campo de vuelo como en el taller, se ha utilizado un multímetro servo-
tester Turnigy 7 in 1 Multimeter. 
 
 
 
 
Las especificaciones son las siguientes: 
 
 
 
Para realizar las pruebas de consumo era necesario utilizar un amperímetro de 
gran potencia, puesto que pocos instrumentos de medición son capaces de 
medir los consumos de corriente que se obtienen en un UAV. 
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Sus especificaciones son las siguientes: 
 
 
 
 
